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RESUMO 
A modelagem da excitação turbulenta sobre corpos imersos em um fluido é alvo de 
inúmeros trabalhos na indústria naval e aeroespacial. Ao longo dos anos, alguns modelos de 
flutuação de pressão foram estabelecidos a partir de ensaios e estudos analíticos. Nenhum 
destes modelos consegue descrever o comportamento do campo de pressão para todas as 
situações de interesse. Neste documento são apresentados alguns dos modelos de excitação 
aplicáveis à predição de ruído interno em aeronaves, bem como seus resultados comparando 
diferentes perfis de vôo, os quais incluem variações de velocidade, altitude e posicionamento. 
Além disso, os resultados destes modelos foram reavaliados a partir de informações retiradas 
de simulações numéricas através de mecânica dos fluidos computacional. Para aeronaves de 
pequeno porte, observa-se que o comportamento previsto pelos modelos semi-empíricos não 
representa fielmente o escoamento. 
Um procedimento de medição em vôo é descrito com o objetivo de capturar o 
espectro da flutuação de pressão e os demais parâmetros que caracterizam o fluxo. Técnicas 
de processamento dos dados são descritas ao longo deste trabalho. Adicionalmente, 
avaliações experimentais da excitação turbulenta foram realizadas através de medições de 
vibração na fuselagem em uma aeronave para alguns regimes de escoamento. Estes 
resultados são utilizados na identificação de um modelo de excitação turbulenta mais 
apropriado.  
Por fim, como forma de validação da excitação turbulenta, os níveis de vibração 
medidos em vôo são comparados com os níveis calculados a partir dos modelos turbulentos 
ajustados. 
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ABSTRACT 
Modeling of turbulent excitation over a body surrounded by fluid has been the subject 
of several works in aerospace and naval industry. During the last decades, models of wall 
pressure fluctuation have been established through experimental data and analytical 
approaches; however none of these models alone can describe the pressure field behavior for 
all applications. Herein, the models applied for aerospace purposes are presented, and their 
results are calculated for a range of flight conditions, including variations of speed, altitude and 
location. Besides, Computational Fluid Dynamics (CFD) was used to improve the results of 
analytical models since flow over small aircrafts can not be fully described by means of semi-
empirical methods. 
A flight test procedure has been detailed in order to acquire wall pressure fluctuation 
and other parameters that characterize the flow variations. Moreover, data processing 
techniques have been detailed in this document. Additionally, experimental evaluations of 
turbulent excitation have been carried on using vibration data on a fuselage panel for different 
flow conditions. These results have been used to identify an appropriate turbulent model for 
each respective case.  
Finally, a comparison between experimental and numerical vibration levels is carried 
out in order to validate the adjusted turbulent spectrum models. 
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CAPÍTULO 1 
INTRODUÇÃO 
A excitação turbulenta causada pelo deslocamento de ar em torno de uma superfície 
é um problema complexo e de extrema relevância no projeto de aeronaves de alta velocidade. 
O entendimento pleno dos fenômenos envolvidos e suas técnicas de predição vêm sendo 
estudados, com maior ênfase, a partir da última metade do século passado por diversos ramos 
da engenharia. O estudo da flutuação de pressão em escoamentos turbulentos é motivado por 
dois principais aspectos: (i) o conhecimento da interação entre a estrutura e os mecanismos da 
camada limite turbulenta, que é a geradora do campo de pressão; (ii) a definição das 
propriedades mais relevantes do escoamento que estão presentes na maior parte dos 
problemas de engenharia. 
Dentre os principais problemas de engenharia causados pela flutuação de pressão 
turbulenta, destacam-se o carregamento de fadiga que as superfícies de uma aeronave são 
submetidas durante todo período de vôo; a geração de fontes sonoras decorrentes da 
interação turbulenta entre o fluido e a superfície áspera; a radiação sonora de estruturas 
flexíveis em virtude da excitação mecânica gerada pela flutuação de pressão; a transmissão 
estrutural da energia vibratória através de elementos de conexão entre superfície e itens de 
interior. Outros tipos de problemas envolvendo a camada limite turbulenta podem ser 
encontrados em diferentes setores da indústria, como, por exemplo, a vibração nas paredes de 
tubulações com escoamento interno de alta velocidade e os efeitos de esteira turbulenta 
deixados por veículos subaquáticos que podem ocasionar erros de medição em arrays de 
hidrofones. 
Do ponto de vista industrial, o setor aeroespacial é, talvez, o maior interessado no 
estabelecimento de procedimentos de análise, projeto e otimização ligados à predição, 
simulação numérica, medição e controle dos efeitos causados por este tipo de excitação.  
Wilby [1] destaca a excitação turbulenta como a principal fonte de ruído de uma aeronave em 
algumas faixas de freqüência. Visando alcançar um nível adequado para o conforto acústico da 
cabine, é de suma importância entender e modelar corretamente as fontes de energia de modo 
a dimensionar apropriadamente o tratamento acústico, isto é, atendendo aos requisitos de 
conforto através da menor massa agregada. 
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Ao longo dos últimos 60 anos, estudos da excitação turbulenta ligados à indústria 
aeroespacial foram conduzidos e apresentados à comunidade científica [2] [3] [4] [5] [6] [7] [8] 
[9] [10] [11] [12] [13]. A grande maioria deles esteve direcionada para a caracterização 
experimental, tanto em túnel de vento quanto em ensaios em vôo, e para determinação de 
métodos semi-empíricos para descrever o comportamento do campo de pressão em 
aeronaves. Nos últimos anos, com o avanço dos métodos computacionais e com o 
desenvolvimento de clusters de maior capacidade de processamento, alguns trabalhos 
envolvendo a aplicação de técnicas de CFD (Computational Fluid Dynamics) podem ser 
encontrados. Todavia, em virtude da complexidade do problema e da impossibilidade de 
simular com precisão, apesar dos avanços recentes, ainda existe a necessidade de conduzir 
ensaios experimentais para a caracterização do campo de pressão. Entende-se que tais 
procedimentos são dispendiosos do ponto de vista financeiro e de tempo. Os ensaios, devido a 
sua sensibilidade aos parâmetros do escoamento, precisam ser devidamente estabelecidos, 
uma vez que erros de naturezas distintas podem acontecer. 
Nos trabalhos publicados até a presente data, quase todos direcionam suas 
pesquisas para aeronaves de grande porte e com ampla faixa de velocidade [11] [14]. Os 
primeiros trabalhos trazem resultados para veículos lançadores de satélite [15]. É perfeitamente 
compreensível que o objetivo inicial tenha sido veículos deste porte, uma vez que a corrida 
espacial fora o objeto de interesse da indústria da época. Com o passar do tempo, a atenção 
foi direcionada às aeronaves para transporte de passageiros. Estas, quase sempre de grande 
porte, apresentavam diferentes regimes de escoamento (subsônico, transônico, sônico e 
supersônico), ou seja, apresentavam uma faixa de número de Mach entre 0,45 e 2,0 (ou 
maior). Avaliando os resultados divulgados em todos os trabalhos, pode-se identificar 
diferentes tipos de comportamento em cada um deles. Tal conclusão revela o fato de que a 
caracterização experimental do campo de pressão deve, se possível, ser realizada 
independentemente para cada aeronave, principalmente quando esta se enquadra em 
categoria muito distinta daquelas já ensaiadas. 
Nas décadas atuais, com o crescimento da aviação executiva, as aeronaves de 
pequeno porte têm apresentado boa receptividade no mercado. O projeto destas aeronaves 
requer alto nível de excelência uma vez que seus clientes o exigem, sendo que o conforto 
acústico é um dos fatores que influencia na decisão de compra do produto. Com base nisso, 
cria-se um nicho para estudar o comportamento do campo de pressão ao redor de fuselagem 
de aeronaves deste porte, face que os estudos, até então, abordam aeronaves grandes e 
modelos semi-empíricos baseados em escoamentos turbulentos sobre placas infinitas planas. 
Com os argumentos apresentados até o presente momento, propõe-se estudar, 
como foco desta tese de Doutorado, o desenvolvimento de um modelo semi-empírico de 
excitação turbulenta para aeronaves pequenas em regime subsônico e transônico que será 
criado a partir de um ensaio experimental em vôo e também com o auxílio de técnicas de 
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simulação em CFD. A utilização deste modelo de excitação acontecerá em modelos para 
predição de ruído interno e dimensionamento de tratamento acústico. 
Para descrever os objetivos mencionados, este documento está divido em sete 
capítulos. O segundo capítulo traz uma revisão bibliográfica sobre os modelos semi-empíricos 
estudados, técnicas de medição e resultados experimentais. O Capítulo 3, por sua vez, 
descreve explicitamente os tipos de modelos semi-empíricos e os compara entre si. No 
Capítulo 4 serão mostrados os procedimentos experimentais realizados. O Capítulo 5 relata o 
procedimento para tratamentos dos dados. O Capítulo 6 mostra o procedimento para extrair os 
parâmetros da excitação turbulenta bem como sua validação através de dados de vibração. Por 
fim, o último capítulo resume as conclusões e apresenta possibilidades para novos trabalhos. 
 
  
 
CAPÍTULO 2 
REVISÃO BIBLIOGRÁFICA 
Este capítulo busca revisar os trabalhos já realizados sobre a caracterização da 
excitação por camada limite turbulenta (TBL – Turbulent Boundary Layer) realizados ao longo 
das últimas décadas. A revisão será dividida em dois tópicos, os quais abordarão a modelagem 
semi-empírica da TBL e sua caracterização através de ensaios. 
2.1 MODELOS SEMI-EMPÍRICOS PARA CARACTERIZAÇÃO DA 
FLUTUAÇÃO DE PRESSÃO 
Modelos apropriados para o cálculo do campo de pressão são importantes para 
predizer o comportamento vibratório em estruturas flexíveis quando excitadas pela turbulência. 
As características de pressão na camada limite turbulenta são assunto de pesquisa de muitos 
engenheiros, físicos e matemáticos. Vários modelos empíricos ou semi-empíricos foram 
propostos na tentativa de descrever a densidade espectral de pressão turbulenta, tais como 
Maestrello [17], Corcos [16], Chase [18][19], Ffowcs Williams [20] e Smol’yakov & Tkachenko 
[21]. Nas décadas de 50 e 60, a densidade espectral cruzada da pressão na parede foi usada 
no estudo da resposta estrutural. A densidade espectral da pressão foi, mais tarde, investigada 
por muitos pesquisadores. 
De acordo com Wilby [1], as primeiras correlações empíricas que geraram a base 
para a representação empírica do campo de pressão turbulenta foram estabelecidas por 
Corcos [16], Willmarth e Bull [22]. Os pesquisadores caracterizaram a excitação turbulenta em 
termos r.m.s. da flutuação de pressão, da autocorrelação, correlação cruzada e função 
coerência, todos retirados a partir de ensaios em túnel de vento. As medições indicaram que o 
espectro de flutuação de pressão abrange uma extensa faixa de freqüência e de amplitude 
dinâmica. A flutuação de pressão é dominada pelas componentes de turbulência próximas ao 
número de onda convectivo, cc Uk ω= , onde cU é a velocidade convectiva. Isto significa 
dizer que flutuações próximas desta região tendem a aumentar sua interação com o campo 
vibratório de mesmo comprimento de onda. A respeito das escalas turbulentas dentro da 
camada limite, estas são convectadas a uma velocidade de 0,7 – 0,8 vezes a velocidade do 
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fluxo livre. Esta relação de proporcionalidade entre velocidade livre e velocidade convectiva é 
bastante discutida em trabalhos experimentais. Resultados em vôo mostram que a variação de 
cU  pode ser maior que a proposta por Corcos [11] [14]. Ainda, alguns autores [23] propõem 
expressões para o cálculo da velocidade convectiva em função de parâmetros do escoamento. 
Dentro da camada limite, a magnitude das escalas turbulentas apresenta um rápido 
decaimento à medida que é convectada e está relacionada somente para distâncias curtas. Isto 
implica dizer que uma estrutura turbulenta é constantemente destruída e recriada. O modelo 
proposto por Corcos assume que a relação de pressão entre dois pontos do escoamento é 
bem representada através de um decaimento exponencial no espaço. 
Com relação à amplitude flutuação de pressão, vários autores sugerem expressões 
próprias para estimá-la em função da freqüência. A maior parte deles apresenta os resultados 
em forma de densidade espectral [Pa²/Hz] ao invés de flutuação de pressão [Pa²]. Todos os 
autores pesquisados basearam seus resultados em experimentos em túnel de vento e/ou 
ensaio em vôo e cobriram diversos regimes de escoamento. Nos itens que seguem, os 
modelos de turbulência serão detalhados de acordo com o procedimento adotado, 
aplicabilidade e respectivas limitações. 
Borisyuk & Grinchenko [24] e Graham [25] fizeram comparações entre estes 
modelos aplicando-os em casos de acústica estrutural. Estes estudos mostraram que os 
modelos de Chase e Smol’yakov & Tkachenko são os que apresentam maior concordância 
com dados experimentais em situações onde a estrutura é relativamente rígida e o escoamento 
tem baixo número Mach. O uso destes dois modelos é defendido por alguns pesquisadores 
para predições em altas freqüências, onde a resposta estrutural é dominada pelos modos 
ressonantes e o espectro de pressão apresenta-se reduzido. O modelo de Corcos, por sua vez, 
nas mesmas condições, tende a superestimar os níveis de vibração e a radiação sonora. Rackl 
& Weston [14] fizeram comparações entre os modelos de Cockburn & Robertson [15], Laganelli 
[26], Goodwin [27] e Efimtsov [23] com resultados experimentais obtidos em ensaios em vôo 
com a aeronave Tu-144-LL. O modelo de Efimtsov mostrou uma boa concordância com o 
espectro de flutuação de pressão experimental. Rackl & Weston ainda propuseram 
modificações no modelo de Efimtsov para melhorar a correlação entre os dados. 
Alguns dos modelos serão apresentados, sendo que o destaque principal deste 
trabalho é o estudo de escoamentos subsônicos e sem descolamento da camada limite. 
2.1.1 MODELO DE CORCOS 
Para calcular a resposta vibratória devido a um escoamento turbulento, é importante 
descrever com precisão a densidade espectral cruzada da pressão. Corcos [16] sugeriu em 
seus trabalhos que a densidade espectral cruzada da pressão em dois pontos separados, ppS , 
pode ser definida como:  
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( ) ( ) ( )ωξξωωξξ ,,,, 2121 ΓΦ= PPppS  (2.1) 
onde ( )ωPPΦ  é densidade espectral, uma medida direta do campo de pressão, e ( )ωξξ ,, 21Γ  
descreve uma função de correlação entre dois pontos separados por uma distância longitudinal 
1ξ e uma transversal 2ξ . 
Corcos assume que a função de correlação entre dois pontos é igual à perda da 
coerência na direção do fluxo livre multiplicada pela perda na direção perpendicular ao fluxo. A 
partir de uma curva ajustada para a função correlação, Corcos define ( )ωξξ ,, 21Γ  como: 
( ) 12211,, 21 ξξαξαωξξ ccc kikk eee −−=Γ  (2.2) 
O parâmetro iα , chamado de decaimento espacial, representa a perda da coerência 
da pressão entre dois pontos nas direções do fluxo livre e perpendicular a esta. Vários autores 
recomendam valores para iα , como por exemplo, Blake em Biergsson et al [28], que propõe 
para superfície lisas 0,116 e 0,7 nas direções 1 e 2, respectivamente. Blake em Graham [25] 
também sugere que, para aviões, o valor de 1α  seja igual a 0,32. Corcos sugeriu os valores de 
0,1 e 0,72 para estas constantes. 
Aplicando uma Transformada Espacial de Fourier na função correlação, definida por: 
( ) ( ) ( ) 2121221
2211
,,
2
1
,, ξξωξξ
pi
ω ξξ ddeekk kiki∫ ∫
+∞
∞−
+∞
∞−
−−Γ=Γ  (2.3) 
chega-se a seguinte expressão no domínio do número de onda: 
( ) ( )( ) ( )( )212122222 2121 1,, 2 −++=Γ ccc kkkkkkk ααpi
αα
ω  (2.4) 
O modelo de Corcos, com apenas um conjunto de parâmetros constantes ( )21 ,αα , 
não consegue representar fielmente o comportamento da correlação espacial para toda a faixa 
de freqüência [28]. Devido às limitações apresentadas pelo modelo de Corcos, alguns 
pesquisadores adicionaram melhorias ao seu modelo. Os itens que seguem descrevem alguns 
deles. 
2.1.2 MODELO DE MAESTRELLO 
O modelo de Maestrello [17] é, talvez, o mais antigo modelo publicado. Este modelo 
foi desenvolvido baseado em medições na parede de um túnel de vento supersônico. Através 
de uma janela rígida foram feitas medições de flutuação de pressão em uma região de 
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gradiente de pressão zero. Seus resultados até 800 Hz foram desconsiderados em virtude de 
altos níveis de ruído de fundo dentro do túnel. Assim sendo, Maestrello conseguiu cobrir a faixa 
de 0,8 a 200 kHz medidos para Mach 1,42, 1,98, 2,99 e 3,98. Sua expressão para identificar a 
flutuação de pressão é dada por: 
( )
∑
=






−
∞
∞ ∞
=
Φ 4
1
2
n
U
K
n
PP
n
eA
q
U
ωδ
δ
ω
 
(2.5) 
onde:  
025,0
093,0
075,0
044,0
4
3
2
1
−=
−=
=
=
A
A
A
A
         
57,11
12,1
243,0
0578,0
4
3
2
1
=
=
=
=
K
K
K
K
 
Estas constantes são utilizadas para determinar o valor de pico do espectro, 
acontecendo por volta de 5,1≈
∞
Uωδ . 
2.1.3 MODELO DE COCKBURN & ROBERTSON 
Cockburn & Robertson [15] realizaram estudos experimentais para avaliar a resposta 
vibratória em lançadores de satélite sob diferentes regimes de escoamento (subsônico, 
transônico e supersônico). O objeto em estudo consistiu em um cone com ângulo de quinze 
graus, seguido de uma região cilíndrica constante onde os autores discutiram e apresentaram 
expressões para calcular a flutuação de pressão em função da freqüência e a correlação 
espacial para cada um dos regimes de escoamento. 
Em regimes transônicos, abordagem principal deste trabalho, foram consideradas as 
velocidades de Mach 0,7 e 0,8. Para este regime, o escoamento em torno do lançador é 
bastante complexo, envolvendo zonas de “escoamento colado regular” (regular attached flow), 
“escoamento separado” (separated flow), “ondas de choque” (shock wave) e “escoamento 
colado modificado” (modified attached flow), determinadas a partir da espessura da camada 
limite. Na região transônica, a magnitude da flutuação de pressão é função da geometria do 
lançador, principalmente nas zonas de separação da camada e formação de onda de choque.  
Cockburn & Robertson afirmam, a partir de ensaios em túnel de vento e em vôo, que 
existe uma relação entre a flutuação de pressão e a pressão dinâmica. Entretanto, valores 
máximos da flutuação de pressão não necessariamente acontecem em regimes de máxima 
pressão dinâmica, pois a dependência da geometria contribui fortemente nas flutuações de 
pressão impostas ao corpo. Em regimes transônicos, a flutuação de pressão está altamente 
correlacionada com a zona do escoamento, logo, depende da magnitude da pressão dinâmica 
relativa à posição sobre o corpo; 
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A Figura 2.1 apresenta o comportamento da camada limite para o lançador para três 
regimes de escoamento. Os resultados foram obtidos através de ensaio em túnel de vento. De 
acordo com o autor, os valores máximos de pressões dinâmicas acontecem na faixa de Mach 
entre 1,25 e 2,0. Contudo, as condições de Mach 0,7 e 0,8, foram as que mostraram as 
maiores flutuações. Em Mach 0,7, o escoamento sobre o cone é acelerado e, na intersecção 
com a parte cilíndrica, a camada limite se separa e voltar a recolar a partir de uma distância de 
D/2, onde D é o diâmetro do lançador. A partir desta posição o escoamento volta a ser colado 
(“attached”), mas com características novas com relação a TBL antes da zona 1. A Mach 0,8, a 
aceleração do fluido na região do cone faz com que o escoamento atinja uma velocidade 
supersônica imediatamente após a junção e propicie a formação de ondas de choque. Por fim, 
em Mach 2,0, a camada limite mostra-se “attached” sob todo o corpo. 
Zona 1
Zona 2
Zona 3
D
D/2
D/2
M = 0.7 M = 0.8 M = 2.0
Zona 1: Separated
Zona 2: Modified Attached
Zona 3: Modified Attached
Zona 2
Zona 3
Zona 1
Zona 1: Attached
Zona 2: Separated + Shock Wave
Zona 3: Modified Attached
Attached
0.3 D
D/10
 
Figura 2.1 – Característica da flutuação de pressão sobre uma estrutura cone-cilindro. 
A razão entre a flutuação e a pressão dinâmica é mostrada na Figura 2.2 para as 
velocidades de Mach 0,65, 0,70 e 0,80.  
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Figura 2.2 – Distribuição longitudinal da flutuação de pressão sobre uma estrutura cone-cilindro. 
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Para estes regimes, Cockburn & Robertson apresentaram expressões para o cálculo 
da flutuação de pressão global. Particularizando para a camada limite “attached”, tem-se: 
( )22 14,01006,0
∞∞
+= MqP  (2.6) 
onde 
∞
qP2  é a razão entre a flutuação e a pressão dinâmica e 
∞
M o número de Mach do 
fluxo livre. 
O espectro de potência (densidade espectral da flutuação de pressão) representa a 
variação da flutuação no domínio da freqüência e é apresentado em função do número de 
Strouhal (
∞
∗ Uo δω ), ou seja, a freqüência é normalizada através da multiplicação por um 
comprimento característico ( ∗δ ) e dividido por uma velocidade típica (
∞
U ). Para um 
escoamento “attached” a expressão apresentada é: 
( )
( )
2
10
9
22
2
1





 +





=
Φ
∞
∗
∞
∗
∞
∞
o
o
PP
U
qP
q
U
ωω
δωδ
ω
 (2.7) 
onde )8/( δδ =∗  é o deslocamento da espessura da camada limite e )5,0( ∗
∞
= δω Uo  é 
uma freqüência característica. Os autores mostraram as mesmas expressões para camada 
limite “separated”, “modified attached” e “shock wave”, no entanto, não serão descritas neste 
documento. 
2.1.4 MODELO DE EFIMTSOV 
Efimtsov [23], em seu trabalho, afirmou que, ensaios em laboratório, com a finalidade 
de estimar a TBL, não conseguem cobrir toda a faixa de Reynolds requerida em problemas 
práticos. Além disso, as medições de flutuação de pressão realizadas em túnel, não podem ser 
adotadas como uma flutuação típica encontrada em fuselagens aeronáuticas pois são tomadas 
em geometrias simples. Desta forma, Efimtsov realizou uma série de medições em vôo com o 
objetivo de obter o espectro de pressão, as escalas de correlação espacial e a velocidade 
convectiva do escoamento. Os ensaios cobriram uma faixa de Mach entre 0,41 e 2,1. 
O modelo de Efimtsov segue a mesma filosofia proposta por Corcos, no entanto, o 
autor introduz uma dependência da correlação espacial com a espessura da camada limite, δ . 
Efimtsov considera que um vórtice, de dimensão maior que a espessura da camada limite, não 
consegue se propagar dentro da camada limite. Do ponto de vista prático pode-se dizer que 
dois transdutores de pressão, alinhados ao fluxo, só têm seus sinais correlacionados se o 
vórtice está contido na camada limite. Sob este ponto de vista, Efimtsov sugere, sob a forma de 
comprimentos de correlação ( )11 αωcU=Λ  e ( )22 αωcU=Λ , a seguinte expressão:  
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(2.8) 
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(2.9) 
onde τδω USh = , conhecido por número de Strouhal. As constantes 1a  a 7a são, 
respectivamente, 0,1, 72,8, 1,54, 0,77, 548, 13,5 e 5,66. Estas constantes podem ser 
determinadas experimentalmente através de medições da função coerência entre dois sinais de 
pressão separados por uma distância ( )21 ,ξξ . Para região entre Mach 0,75 e Mach 0,90, é 
sugerido que se faça uma interpolação do resultado. Vale ressaltar que os coeficientes de 
decaimento de Efimtsov convergem em alta freqüência para valores constantes de iα  
propostos por Corcos. 
Corcos [16] assume que esta correlação espacial pode ser separada nas duas 
direções do escoamento, 1ξ .e 2ξ , através de funções exponenciais independentes. Em 
situações experimentais, associa-se o decaimento espacial às funções coerência nas direções 
1 e 2. Este comportamento é apresentado nas equações (2.10) e (2.11): 
( ) 11,11 ξαωξγ cke−=  (2.10) 
( ) 22,22 ξαωξγ cke−=  (2.11) 
onde 1γ  e 2γ  representam as funções coerência nas suas respectivas direções. 
Alguns outros fenômenos tornam este ajuste um pouco mais complexo. As equações 
(2.10) e (2.11) indicam que, para freqüências tendendo a zero, a função coerência tende a 
unidade. Esta hipótese foi questionada por Efimtsov, pois, segundo o autor, a propagação dos 
turbilhões está condicionada a espessura da camada limite. As equações (2.8) e (2.9) 
reproduzem este efeito no cálculo do coeficiente de decaimento. Na Figura 2.3 segue uma 
reprodução das curvas de coerência considerando os modelos de Corcos e Efimtsov. Nota-se 
que a coerência na direção 2 é muito menor que a mesma na direção 1, isto porque o 
escoamento está acontecendo preferencialmente na direção 1. 
Por fim, observa-se que a tendência proposta por Efimtsov é muito semelhante 
àquela encontrada por Bull [22] em seus experimentos (vide Figura 2.15). Os gráficos desta 
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seção estão em escala logarítmica enquanto os resultados de Bull estão em escala linear e 
adimensionalizados no eixo de Strouhal. 
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Figura 2.3 – Curvas de coerência sintetizadas a partir dos modelos de Corcos e Efimtsov. 
Assim sendo, espectro de pressão no domínio do número de onda espacial é obtido 
substituindo iα  por icU Λω  na expressão derivada por Corcos. Desta forma, pode-se 
escrever: 
( ) ( )( ) ( )( )21112222 2121 11,, cUkkkk Λ+Λ+Λ+
ΛΛ
=Γ
ωpi
ω
 (2.12) 
Efimtsov, em seus estudos, também descreveu uma equação que relaciona a 
velocidade convectiva com o número de Strouhal. Baseou-se em ensaios em vôo ( 35>Sh ) e 
em túnel de vento ( 4000Re >τ ) para cobrir toda a faixa desejada. Nos ensaios conduzidos, 
Efimtsov afirma que não se pode garantir a precisão do resultado, mesmo afirmando que as 
discrepâncias não estão associadas a erros de instrumentação. A expressão proposta é: 
( )
( )
1.0
4
10
2
95
1
8 1
1








+
+
=
Sha
ShaShaUU c τ  (2.13) 
onde as constantes 8a , 9a  e 10a  são 9,55, 6,38x10
-4
 e 3,98x10-3, respectivamente. 
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Do ponto de vista experimental, a determinação da velocidade convectiva pode ser 
feita através de dois métodos. O primeiro utiliza a correlação temporal ao passo que o segundo 
faz uso da correlação espectral cruzada. 
Em medições realizadas por microfones alinhados com o fluxo e separados entre si, 
consegue-se determinar o tempo que um sinal de pressão leva para percorrer o caminho entre 
os pontos de medição através de suas relações cruzadas. Assim sendo, faz se uso das 
funções denominadas Correlação Temporal Cruzada, matematicamente definida por: 
( ) ( )∫ +=
T
xy dttytxT
R
0
1
τ  (2.14) 
A Figura 2.11 mostra um gráfico típico da função acima definida. Cada uma das 
curvas representa a correlação entre dois microfones separados por uma respectiva distância. 
Em cada uma das curvas, o tempo de atraso para que ocorra o pico indica o próprio tempo que 
a onda de pressão leva para percorrer a distância entre os transdutores. Desta forma, pode-se 
calcular a velocidade de convecção de acordo com a seguinte equação: 
opt
cU τ
ξ12
=  (2.15) 
Para o exemplo da Figura 2.11, as velocidades convectivas para as curvas azul, 
verde e vermelha são respectivamente iguais a 188 m/s, 198 m/s e 200 m/s. Isto equivale dizer 
que a velocidade de convecção variou entre 0,79 a 0,84 vezes a velocidade do fluxo livre. 
Outra forma de medir a velocidade convectiva é através da informação da fase 
existente na correlação cruzada de pressão entre dois microfones separados por uma distância 
conhecida. A Equação (2.16) detalha a expressão que dever ser empregada através deste 
procedimento. 
θ
ωξ
′
=
12
cU  (2.16) 
onde 12ξ  é a distância entre os microfones e θ ′  é a  fase do sinal de correlação cruzada. 
No caso de ondas não dispersivas, tais como as ondas sonoras e ondas 
longitudinais de vibração, a velocidade de propagação é independente da freqüência. Em 
contrapartida, ondas de flexão em placas apresentam dependência com a freqüência e, por 
esta característica, são chamadas de ondas dispersivas. 
O ângulo de fase é, geralmente, apresentado sob valores que variam entre ±180° 
por ser uma forma mais conveniente de exibir o resultado. À medida que o sinal atinge o valor 
de ±180° ele é automaticamente deslocado em ±360°, retornando ao seu valor inicial. Este 
comportamento pode ser prejudicado se informações espúrias estiverem contidas no sinal. Em 
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geral, costuma-se assumir que para funções coerência menores que 0,2 ( 2,0<γ ) a estimativa 
da velocidade convectiva torna-se difícil, pois a correlação cruzada depende da qualidade e da 
origem entre os sinais captados pelos microfones. 
Para comprovar a eficácia este procedimento, um experimento simples foi realizado 
na câmara semi-anecóica do Laboratório de Vibrações e Acústica com o objetivo de medir a 
velocidade do som. Dois microfones foram instalados de forma alinhada com uma fonte sonora 
B&K HP 1001. Um sinal de excitação tipo ruído branco entre 1 Hz e 6 kHz foi aplicado. Os 
microfones, modelo B&K 4944A, foram separados por uma distância de 15 e 20 cm. O sinal foi 
captado e processado para freqüências de 1 Hz a 6 kHz. Para minimizar efeitos de reflexão no 
solo, a medição ocorreu em um dos cantos da câmara e alguns materiais de absorção foram 
dispostos no piso, preenchendo a região entre a fonte e o microfone. A Figura 2.4 mostra uma 
imagem do experimento. 
 
Figura 2.4 – Ensaio para medição da velocidade do som. 
Na condição de 15 cm de afastamento, a Figura 2.5 apresenta os resultados obtidos 
pela medição e no cálculo da velocidade do som. Os resultados mostraram boa concordância 
com os dados esperados. A função de coerência é também mostrada e em quase toda faixa de 
freqüência mostrou-se próxima a unidade, garantindo a qualidade do ensaio. 
Os mesmos resultados foram obtidos para 20 cm de afastamento e mostrados na 
Figura 2.6. A concordância para este espaçamento torna-se maior, uma vez que o cálculo da 
velocidade do som é menos suscetível a incertezas na medição da distância. Lembrando que 
para as condições de temperatura do ensaio, a velocidade do som é da ordem de 340 m/s 
( TRc γ=0 ). 
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Figura 2.5 – Cálculo da velocidade do som: microfones 15 cm afastados. 
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Figura 2.6 – Cálculo da velocidade do som: microfones 20 cm afastados. 
Em outro trabalho, Efimtsov [29] propôs uma nova expressão para estimar a 
flutuação de pressão ao redor de uma fuselagem. Os ensaios foram realizados com várias 
aeronaves em diferentes túneis de vento, sob condições de Mach 0,41 a 4. A expressão para 
calcular a flutuação de pressão é: 
( )
( ) 3
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23
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(2.17) 
2.1.5 MODELO DE SMOL’YAKOV & TKACHENKO 
Utilizando procedimentos semelhantes aos adotados por Efimtsov, Smol’yakov & 
Tkachenko [21] mediram a correlação de pressão em função da separação espacial e da 
espessura da camada limite, ajustando seus resultados a uma função exponencial. Entretanto, 
ao invés de multiplicar sua expressão por uma função de decaimento longitudinal e outra 
lateral, os autores desenvolveram uma correlação combinada e, desta forma, criaram uma 
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função ( )[ ]2122222121exp Λ+Λ− ξξ  e aplicaram uma transformada de Fourier espacial. A 
expressão final, no domínio do número de onda espacial, é: 
( ) ( ) ( ) ( ) ( )[ ]ωωωωω ,,,,974,0,, 212121 kkFkkFhAkk ∆−=Γ  (2.18) 
onde: 
( )
2
1
2
44
1124,0














+−=
∗∗ δωδωω
cc UUA  ( )
1
1
515,6
1
−






−=
G
Amh ω  
2
2
1 025,1
1
A
A
m
+
+
=  1
2 005,11 mAG −+=  
( )
2
3
2
2
2
12
21 45,6
1,,
−














+





−+=
ωω
ω cc
UkUkAkkF  
( )
2
3
2
1
2
2
2
1
1
1
2
21
005,11995,0,,
−
















−





+





−++=∆ mUkUkm
m
AkkF cc
ωω
ω  
(2.19) 
Peltier & Hambric [30] apresentam uma expressão do autoespectro da flutuação de 
pressão criada por Smol’yakok & Tkachenko, comparando com resultados experimentais de 
outros autores. A Figura 2.7 mostra esta comparação e a expressão analítica. 
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Figura 2.7 – Flutuação de pressão: Modelo de Smol’yakov & Tkachenko TBL versus dados 
experimentais [30]. 
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2.1.6 MODELO DE CHASE 
Chase [18] considerou a contribuição do cisalhamento médio e a turbulência para 
calcular o espectro de pressão na parede e, a partir do emprego de argumentos heurísticos em 
sua derivação, obteve a seguinte relação matemática: 
( ) ( ) ( ) ( )[ ]
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onde: 
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ρpi
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( )[ ] ( )[ ] 232222422 111 −+−++= MMMMMF αµααµαµ  
(2.22) 
Smolyakov & Tkachenko Model
Bull and Thomas, Reθ = 7,0E+3
Farabee, Reθ = 3,4E+3
Schloemer, Reθ = 4,5E+3
Willmarth & Woolridge, Reθ = 2,9E+4
Blakewell et al., Reθ = 2,9E+4
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( ) ( )[ ] ( )[ ] 2322224222 112131 −+−+−++= TTTTTTF αµααµαµα  
( )22 1 ωδα TouMcTouM bU+=   cUUh τµ =  
onde, baseado nas recomendações de Chase, as constantes CM, CT, bM, bT e h são, 
respectivamente, 0,0745, 0,0475, 0,756, 0,378 e 3,0. Convém mencionar que Chase 
determinou sua própria expressão para calcular a flutuação de pressão ( )ωPPΦ . 
Chase [19], anos mais tarde, incluiu melhorias em seu modelo de modo a 
representar com mais fidelidade à região supersônica ( 01 ck ω< ) e à região de baixo número 
de onda ( cUkc ωω <<< 10 ). Chase relaxou a necessidade de dependência do espectro 
para baixos números de onda e adicionou termos que descrevem a região sônica. Contudo, as 
constantes não são conhecidas e, da mesma maneira que o modelo de Ffowcs Williams, a 
fórmula tem aplicação limitada, não sendo ainda possível descrever plenamente o 
comportamento da região supersônica. 
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onde: 
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( )( ) 32223 11 ααµ ++=TF  
(2.24) 
aqui, o termo FM é uma solução exata de sua formulação, enquanto FT é uma aproximação. As 
constantes recomendadas são h = 3,0, h.CM = 0,466 , h.CT = 0,014 e b = 0,75. 
2.1.7 MODELO DE CHASE & HOWE 
Howe [31] apresentou uma versão semelhante ao modelo de Chase e, por conta 
disto, é chamado de modelo de Chase-Howe. A expressão para o cálculo da flutuação é 
descrita como: 
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Este modelo, assim como o de Chase, não tem um decaimento tão rápido para a 
região de freqüência controlada pela viscosidade, assim sendo, tem aplicação limita para 
3,02 ≤τνω U . 
2.1.8 MODELO DE GOODY 
Goody em Caro et al [32] desenvolveu um modelo para estimar a flutuação de 
pressão baseado no modelo proposto por Chase. Goody identificou que o espectro é função de 
escalas externas, matematicamente representadas por 
∞
Uωδ . Para baixa freqüência, o 
espectro é função de 2ω . Em altas freqüências, as escalas internas dominam a geração de 
energia. Define, então, que a dependência é função de 2των Uw  e está escalonada por 
5−ω . 
Na região das médias freqüências, teoricamente, o espectro é escalonado por 1−ω . Todavia, 
medições experimentais mostram que o escalonamento está entre 7.0−ω e 8.0−ω . A extensão à 
faixa de médias freqüências depende do número de Reynolds. Goody propôs o seguinte 
modelo: 
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onde: 
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sendo RT a razão entre as escalas temporais externa e interna. A Figura 2.8a mostra os 
resultados de espectro de pressão normalizados em função das escalas externas, ao passo 
que a Figura 2.8b apresenta com normalização em função das escalas internas. 
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Figura 2.8 – Flutuação de pressão sugerida por Goody [32]. 
(a) ( )ωPPΦ  vs ∞Uωδ ; (b) ( )ωPPΦ  vs 2των Uw . 
2.1.9 MODELO DE RACKL & WESTON 
Rackl & Weston [14] incorporaram algumas modificações no espectro de pressão 
inicialmente proposto por Efimtsov. Estas modificações foram embasadas a partir dos ensaios 
em vôo do Tu-144-LL. A Figura 2.9 mostra a densidade espectral para uma distância de 34,6m 
(a) 
(b) 
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com relação ao nariz da aeronave, sendo que a parte (a) representa um perfil de vôo de Mach 
0,74 e 16400 ft. A parte (b), por sua vez, Mach 1,95 e 55400 ft. 
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Figura 2.9 – Flutuação de pressão medida versus os modelos de Efimtsov, Goodwin, Laganelli, 
Robertson e ESDU [14]. (a) 16400 ft, Mach 0,74 (b) 55400 ft, Mach 1,95. 
De acordo com os autores, os modelos de Goodwin e Efimtsov são aqueles que 
melhor representam os resultados experimentais. O modelo de Efimtsov representa bem os 
resultados nas condições subsônicas e supersônicas, já o modelo de Goodwin provê boas 
estimativas somente nas regiões supersônicas. Pelo comportamento mais abrangente do 
primeiro modelo, os autores seguem seus estudos propondo alguns ajustes. 
Segundo o autor, os ajustes propostos têm os seguintes objetivos: incluir um pico de 
banda larga na região de número de Strouhal igual a 0,6 (Sh1), sendo o número de Strouhal 
aqui definido por 
∞
∗
∞
= USh δω ; corrigir a queda da densidade espectral de pressão em 
altas freqüências (a partir de 1 kHz).  
Sobre a inclusão da correção do pico de banda larga, de aproximadamente dois 
decibéis, os autores apresentam fatores prós e contras este artifício. Como fatores positivos, 
afirmam que é esperado que existam maiores níveis de excitação em algumas freqüências, isto 
porque a camada limite impõe algumas restrições às escalas dentro do fluxo. Em outras 
palavras, na hipótese de a camada limite não filtrar nenhuma escala de comprimento, o 
espectro de pressão em baixa freqüência deveria ser plano, assim como propôs Efimtsov. 
Outros encontraram, em seus estudos, curvas de densidade espectral de pressão com a 
mesma tendência. Todavia, argumentando de maneira contrária à inclusão da correção, os 
autores concordam que uma correção de dois dB pode simplesmente fazer parte da dispersão 
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de medição. Ainda, a maior parte dos trabalhos não apresenta nenhum pico com esta 
característica proposta. 
Além da correção devido à queda de alta freqüência, o autor sugere um fator de 
peso, uma vez que o modelo de Efimtsov superestima a queda para condições de Mach inferior 
a 1,65 e subestima acima desta velocidade. A expressão final de Rackl & Weston para a 
densidade espectral de pressão é: 
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onde C1 = 2,5, C2 = 0,25, Sh1 = 0,6 e kHzf offroll 1=− . A Figura 2.10 compara os resultados 
experimentais com o modelo ajustado. 
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Figura 2.10 – Flutuação de pressão medida em três regiões versus o modelo de Efimtsov 
Modificado [14]. (a) 16400 ft, Mach 0,74 (b) 55400 ft, Mach 1,95. 
Adicionalmente, os resultados de correlação temporal são apresentados para 
algumas condições de vôo e janelas. A partir deste tipo de informação, o autor é capaz de 
calcular a velocidade convectiva para cada par de microfones alinhados (Equação (2.15)). A 
Figura 2.11 mostra um dos resultados de correlação temporal para altitude de 16400 ft e Mach 
0,74. 
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Figura 2.11 – Correlação temporal entre os sinais de pressão para três espaçamentos de 
transdutores [14]. 
2.1.10 OUTROS MODELOS 
2.1.10.1 MODELO DE LAGANELLI 
O modelo de Laganelli [26] foi derivado a partir de experimentos e princípios de 
dinâmica dos fluidos. Laganelli se baseou em dados experimentais de outros autores: Blake, 
Laganelli, Raman, Coe e Bull. Sua expressão é uma expansão do modelo de Robertson, com 
inclusão de algumas considerações a respeito do coeficiente de fricção. Segue: 
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2.1.10.2 MODELO DE GOODWIN 
Este modelo de flutuação de pressão [27] foi derivado a partir dos modelos de 
Robertson e de Laganelli, além de dados experimentais coletados de três aeronaves 
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supersônicas: XB-70 [10], A3J e o Concorde. Devido a erros experimentais, somente parte dos 
dados do X-70 e A3J foram utilizados. Acerca dos erros nos trabalhos sobre o Concorde, 
variações de medição chegaram até nove dB em uma mesma janela. Nenhuma menção a 
respeito da sensibilidade dos microfones ou degraus devido a tolerâncias de instalação 
(“flushness”) foi encontrada. Goodwin expressou seu modelo da seguinte forma: 
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2.1.10.3 MODELO DE FFOWCS WILLIAMS 
Ffowcs Williams [20] utilizou a analogia acústica de Lighthill e assumiu que a 
velocidade da fonte apresenta o mesmo comportamento sugerido por Corcos. A expressão 
resultante de seus estudos para a correlação espacial pode ser resumida como: 
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As constantes de expressão anterior não são conhecidas e, segundo Ffowcs 
Williams, devem ser determinadas experimentalmente. Buscando simplificar esta expressão, 
Hwang & Geib in Graham [25], negligenciaram os efeitos de compressibilidade e assumiram 
uma forma para as demais funções. A expressão, ajustada de acordo com os parâmetros de 
Corcos, é: 
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2.2 ENSAIOS PARA CARACTERIZAÇÃO DA TBL 
O entendimento dos fenômenos ligados ao ruído aerodinâmico é de grande interesse 
da indústria de veículos de alta velocidade e alto desempenho. As questões ligadas ao 
fenômeno contribuem tanto para aumentar os níveis de ruído interno, quanto à emissão de 
ruído externo. O entendimento da questão é de extrema complexidade uma vez que envolve 
diferentes áreas de estudo: turbulência, vibração estrutural e acústica. Modelos analíticos estão 
baseados em hipóteses quase sempre restritivas, impedindo que sejam aplicados para 
qualquer tipo de problema. Assim sendo, nos últimos 40 anos a utilização de métodos 
experimentais tem sido largamente aplicada na pesquisa dos efeitos de excitação devido à 
TBL. 
Ao longo dos anos, com a modernização e criação de novos equipamentos, como 
vibrômetros a laser, anemômetros de fio quente e novos túneis de vento, a qualidade das 
medições tem crescido. Ainda, as técnicas de processamento digital de sinais e o avanço dos 
computadores trouxeram rapidez e precisão. Contudo, as variáveis da medição continuam 
sendo as mesmas. 
O objetivo desta seção é prover uma sucinta revisão dos experimentos que 
envolvem excitações devido à turbulência sobre um corpo flexível. A maior parte dos trabalhos 
está associada a medições do campo de pressão em túnel de vento, mas alguns deles 
envolvem medição de resposta estrutural. Outros trabalhos envolvem medições de flutuação de 
pressão, correlação espacial e vibração em ensaios em vôo. Serão descritos os procedimentos 
e os resultados encontrados pelos autores. 
2.2.1 ENSAIOS EM TÚNEL DE VENTO 
Em muitos casos, a utilização de ensaios em túnel de vento pode ser aplicada para 
retirar características da camada limite turbulenta. Maestrello [2] realizou medições de potência 
radiada por placas de alumínio, de quatro espessuras distintas. As placas foram montadas em 
um túnel de vento com capacidade de gerar velocidades de até M=0,85, através de um 
compressor. Um silenciador foi aplicado ao sistema, sendo esperado ser eficiente a partir da 
faixa de 100 Hz. As medições acústicas foram realizadas em uma câmara reverberante e o 
túnel de vento foi montado sobre isoladores para reduzir a transmissibilidade ao piso. As 
paredes do túnel foram cobertas com materiais de absorção. Para evitar enrijecimento da placa 
em função da diferença de pressão entre o escoamento e a pressão atmosférica, os 
pesquisadores mantiveram a diferença de pressão nula. Figura 2.12 mostra o esquema 
utilizado no ensaio. 
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Câmara reverberante
Seção de teste
 
Figura 2.12 – Esquema do túnel de vento utilizado pode Maestrello [2]. 
Foram realizadas medições de flutuação de pressão no centro da seção enquanto na 
parede foram computadas a velocidade média e a tensão cisalhante. As medições de potência 
sonora irradiada foram feitas na câmara reverberante, sendo estimadas a partir da média 
espacial da pressão e da absorção da cavidade. Fitas para introduzir amortecimento foram 
instaladas na placa, sendo que as placas mais finas apresentaram uma maior influência das 
fitas. A Figura 2.13 mostra os resultados para uma placa de 2 mm de espessura. A parte (a) 
traz resultados sem amortecimento, ao passo que a parte (b) mostra resultados com 
amortecimento.  
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Figura 2.13 – Potência sonora irradiada por uma placa devido a uma excitação turbulenta [2]. 
A Figura 2.14 apresenta o deslocamento quadrático médio nas linhas centrais da 
placa em função do número de Mach. As marcações com triângulo, quadrados e círculos 
representam, respectivamente, placas com espessuras de 1,016 mm, 1,524 mm e 2,032 mm. 
De maneira geral, os painéis menos espessos apresentaram maiores níveis de vibração e 
potência irradiada. 
Fluxo 
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Figura 2.14 – Deslocamento médio quadrático de uma placa excitada pela camada limite  
turbulenta [2]. 
Anos depois, Davies [3] realizou experimentos semelhantes. No entanto, Davies 
esteve preocupado em cobrir faixas de velocidades menores, até 55 m/s. Efimtsov & Shubin 
[4], Grosveld [5], Robert [6], Durant et al [7], Cousin [8] e Han et al, [9] também realizaram 
experimentos em túnel de vento.  
Bull [22] preocupou-se em realizar estudos em velocidades subsônicas (Mach 0,3 e 
0,5) onde foram medidas a pressão r.m.s., o espectro de flutuação e as correlações espaciais. 
Com relação às correlações espaciais, Bull identificou que as estruturas turbulentas e sua 
propagação dentro do escoamento dependem, além da freqüência, da espessura da camada 
limite. Estes dados podem ser representados através do sinal de coerência entre dois 
microfones separados no espaço, como pode ser visto na Figura 2.15. 
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Figura 2.15 – Coerência entre sinais de microfones para determinação do coeficiente de 
decaimento espacial. (a) direção longitudinal; (b) direção lateral [22]. 
2.2.2 MEDIÇÕES EM VÔO 
Lewis & McLeod [13] realizaram alguns estudos para quantificar efeitos de 
transferência de calor, coeficientes de fricção e níveis de ruído em uma aeronave X-15. 
Acelerômetros foram utilizados para verificar a ocorrência de elevados níveis de vibração e 
uma possível introdução de erro nos microfones. A aeronave foi lançada a uma altitude de 
45000 ft, em seguida acelerada até Mach 5,4 e atingiu uma altitude máxima de 105000 ft. 
Durante o vôo, foram realizadas variações de velocidades e de ângulo de ataque. Os 
(a) 
(b) 
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resultados encontrados por Lewis & McLeod, em virtude do procedimento adotado, das 
condições de vôo estabelecidas e da característica da aeronave, não foram satisfatórios. Os 
autores indicam que mais experimentos em vôo devem ser conduzidos de modo a estabelecer 
um modelo para caracterizar a camada limite e que os procedimentos experimentais devem ser 
atenciosamente especificados e controlados para o sucesso do ensaio. 
Mais tarde, Bhat [11] conduziu alguns estudos que tinham como objetivo caracterizar 
o comportamento de camada limite de acordo com o modelo proposto por Corcos. Para tanto, 
Bhat utilizou dois vôos em uma aeronave comercial (Boeing 737) onde instalou em duas 
janelas falsas um array de sete microfones. A Figura 2.16 mostra a localização das janelas e a 
disposição em que os microfones foram instalados. As medições aconteceram a 25000 ft em 
velocidade de Mach 0,45, 0,60 e 0,78. O autor apresentou além das curvas de densidade 
espectral da flutuação de pressão e pressão r.m.s., outras propriedades estatísticas, tais como, 
velocidade convectiva, correlações espaciais, densidades espectrais cruzadas. O trabalho de 
Bhat é considerado referência nos estudos de caracterização da excitação turbulenta. 
 
Figura 2.16 – Localização das janelas e disposição dos microfones adotada por Bhat [11]. 
O primeiro array de sete microfones foi posicionado a frente da asa, porém, 
suficientemente distante do nariz da aeronave. Este cuidado evitaria a influência de possíveis 
distúrbios do escoamento que ocorrem nesta região. A segunda janela, por sua vez, foi 
instalada na região traseira de modo a capturar uma suspeita influência do ruído gerado pelo 
de jato do motor na faixa de baixa freqüência. Os microfones utilizados nos ensaios são da 
marca B&K, modelo 4136, diâmetro de ¼”, montados rentes à superfície. A janela foi fabricada 
a partir de uma chapa de alumínio, com espessura de 1”. Desalinhamentos entre a janela e 
fuselagem foram mantidos mínimos. 
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Nenhuma medição para caracterização do perfil da camada limite foi realizada. Bhat, 
em seu estudo, fez uso de algumas relações empíricas para determinar a espessura da 
camada limite e o coeficiente de fricção na parede, como segue: 
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(2.37) 
Segundo Bhat, a camada limite está sujeita a gradientes favoráveis ou adversos de 
pressão. Acredita que gradientes adversos de pressão não estejam presentes nas medições 
tomadas na parte frontal da aeronave e, por sua vez, não estão endereçados em seu trabalho. 
Com relação à qualidade dos sinais, as análises mostraram que a flutuação de 
pressão medida na região dianteira sofreu influência do ruído de fan do motor para Mach 0,45. 
Semelhantemente, na região após a asa, a flutuação foi influenciada pelo ruído de jato nas 
baixas freqüências, e de turbo-máquina nas altas freqüências. Este comportamento repetiu-se 
para todas as velocidades analisadas. Devido a este efeito, somente são apresentadas as 
análises para a janela frontal e Mach 0,60 e 0,78. 
As medições foram conduzidas até a faixa de 10 kHz com discretização de 1 Hz. Em 
baixa freqüência as curvas de densidade espectral mostraram um comportamento tipo “serra”. 
Segundo o autor, nenhuma explicação pode ser diretamente atribuída a isto. Ele presume que 
um possível não-alinhamento entre o microfone e a parede pode ocasionar este efeito. Além 
disso, alguns picos devido ao ruído de turbo-máquina podem ser percebidos nos sinais. 
Entretanto, este tipo de sinal é passível de ser removido. Para suavizar a curva com relação a 
estes “ruídos” indesejáveis, os resultados foram recalculados após procedimento de média 
realizada a cada 10 Hz, até a freqüência de 500 Hz. Após esta freqüência, os resultados estão 
disponíveis em banda de 1/24 de oitava. Adicionalmente, uma média entre os sete microfones 
foi aplicada para cálculo da densidade espectral de pressão para cada condição de vôo. Após 
todo este procedimento, ainda foi aplicada a correção sugerida por Corcos [33]. Corcos 
desenvolveu um procedimento para correção do sinal de pressão devido ao fato de o microfone 
não ser pontual. A pressão r.m.s. foi calculada pela integração da densidade espectral da 
pressão corrigida. 
Para calcular a velocidade convectiva, Bhat mediu a correlação temporal entre os 
microfones e, a partir das distâncias já conhecidas, calculou a velocidade através da expressão 
optcU τξ12= , onde 12ξ  é a separação entre os microfones e optτ  é o tempo de atraso entre 
os sinais. Os resultados encontrados mostraram uma boa concordância com ensaios em túnel 
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de vento. Através deste procedimento, Bhat foi capaz de determinar um valor de velocidade 
convectiva constante no domínio da freqüência. 
A velocidade de convecção também pode ser estimada a partir da correlação 
cruzada entre sinais de pressão. Desta maneira, consegue-se calcular, através da fase entre os 
sinais, o valor de velocidade em freqüências discretas. Foi gerado, então, um conjunto de 
dados que é dependente do espaçamento entre microfones e da faixa de freqüência. Do ponto 
de vista de dependência com a freqüência, Bhat identificou que a velocidade convectiva parte 
de valores mínimos até uma freqüência onde atinge seu máximo. Após isto, sofre uma pequena 
queda e converge para um patamar constante para toda a faixa de freqüência restante. Outros 
autores obtiveram resultados semelhantes. A explicação para isto deve-se ao fato de que as 
escalas de turbulência apresentam velocidades de propagação diferentes. Escalas maiores têm 
maior facilidade de serem carregadas pelo fluxo livre, ao passo que as escalas menores 
apresentam maior dissipação dentro da camada limite. Outro ponto importante é que a 
rugosidade das paredes contribui para redução dos valores de velocidade convectiva. 
Por fim, Bhat apresenta gráficos de decaimento espacial nas duas direções, sendo 
este maior na direção perpendicular ao sentido do escoamento principal. Adicionalmente, em 
fuselagens de maior curvatura, espera-se que o decaimento perpendicular seja ainda maior 
que o mesmo para uma fuselagem com uma curvatura menos acentuada. Também mostra que 
o decaimento sofre influência do ângulo de ataque, da rugosidade das paredes. 
Bhat e Wilby [34] realizaram experimentos em vôo onde tomaram uma parte da 
seção dianteira de um Boeing 727-200 que foi isolada do restante da cabine. A aeronave 
estava configurada sem itens de interior, desta forma os autores garantiram que o ruído medido 
seria, em sua maior parte, proveniente da irradiação acústica da fuselagem. Fitas de 
amortecimento (damping) e um material de amortecimento emborrachado (chamado pelo autor 
de “rubber wedge treatment”) montados na borda das baias formadas entre os reforços da 
fuselagem. A Figura 2.17 mostra detalhes da aeronave e do ensaio. 
A flutuação de pressão na superfície externa também foi medida. Os autores 
encontraram uma grande dispersão destes resultados e atribuíram a uma possível formação de 
gelo sobre o diafragma do microfone.  
Um teste em solo foi realizado com o objetivo de estimar o tempo de reverberação 
da cavidade, calculado a partir da fórmula de Sabine [35]. O conhecimento da absorção é 
importante para o cálculo da potência sonora. A Figura 2.18a mostra o nível de potência sonora 
para duas condições de vôo e para diferentes tipos de tratamento de ruído. 
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Figura 2.17 – Detalhes estruturais do Boeing 727-200 e da região ensaiada [34]. 
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Figura 2.18 – Potência sonora irradiada (a). Eficiência de transmissão acústica (b). 
○ fuselagem sem tratamento; ∆ fita de amortecimento; □ rubber wedge treatment [34]. 
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Da Figura 2.18b, conclui-se que os amortecedores de borracha atingiram um nível 
de redução de ruído maior que as fitas de amortecimento. Contudo, o autor ressalta que os 
amortecedores de borracha adicionaram 2,5 vezes mais peso que as fitas de amortecimento. 
Relata também que a fita tem papel importante na redução dos níveis de vibração, dissipando 
a energia vibratória dos painéis. Outro efeito importante das fitas é a adição de massa, 
auxiliando também na redução dos níveis. Por sua vez, o tratamento na borda age reduzindo a 
eficiência de irradiação dos painéis, principalmente atuando na redução dos efeitos de não 
cancelamento que ocorrem nas bordas. 
Em outro trabalho conduzido por Wilby e Gloyna [12], duas aeronaves Boeing 737 
foram utilizadas (Figura 2.19). Em uma delas, a região à frente da asa foi estudada, ao passo 
que a segunda teve a parte traseira à asa como foco dos estudos. Ambas as regiões têm suas 
propriedades estruturais semelhantes, cabendo haver comparações entre si. Talvez, a mais 
significante diferença esteja no tipo de excitação que cada uma está sujeita. Na região 
dianteira, pode-se considerar a TBL como principal fonte de excitação, enquanto na região 
traseira a excitação do jato de motor é outra fonte considerável e, por se tratar de um ruído 
broadband, é muito difícil separá-lo da TBL. Já na região dianteira, o efeito do motor é menos 
ressaltado, pronunciando-se apenas em freqüências discretas que podem ser eliminadas das 
análises.  
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Figura 2.19 – Detalhes estruturais do Boeing 737 e da região ensaiada [12]. 
Várias condições de vôo foram investigadas como, por exemplo, velocidades 
variando de Mach 0,45 a 0,78. A espessura da camada limite variou entre 10 cm na dianteira 
até 20 cm na parte traseira. 
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As medições de vibração da fuselagem mostraram que o resultado é estacionário, 
porém o campo vibratório não é completamente homogêneo. Atribuíram que o amortecimento 
da fuselagem é moderado, em torno de 4%. 
A Figura 2.20 mostra o espectro de aceleração para uma estrutura acima da linha da 
janela, na região mediana de uma baia (formada pelo vão central entre cavernas e 
reforçadores). A linha sólida indica uma velocidade de Mach 0,78, enquanto a linha tracejada, 
Mach 0,60. O espectro mostra uma vibração máxima em torno de 1 kHz e a estrutura atuando 
como um filtro centrado nesta faixa de freqüência. Abaixo de 500 Hz os autores consideraram 
que as curvas são próximas e atribuíram ao fato de que a TBL tem pouca relevância na 
formação dos níveis de vibração. A partir de 2 kHz, o decaimento da curva para Mach 0,60 
apresentou-se maior que para Mach 0,78. 
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Figura 2.20 – Espectro de aceleração medido: curva sólida, Mach 0,78;  
curva tracejada, Mach 0,60 [12]. 
A função de correlação temporal foi medida ao longo dos eixos longitudinal e 
circunferencial da estrutura. Para um campo não-homogêneo de vibração, ou seja, os níveis de 
vibração são dependentes da posição, o coeficiente de correlação é função do espaço. 
Entretanto, a medição não apresentou fortes evidências de qualquer não-homogeneidade. 
Assim sendo, a função de correlação foi descrita em função do tempo de atraso (time delay) e 
da separação entre os acelerômetros. Os resultados para Mach 0,6 e 0,78 mostraram que 
havia um campo convectivo gerando vibração na superfície da fuselagem, enquanto resultados 
para Mach 0,45 apresentaram time delays quase nulos, indicando a presença de ondas 
estacionárias. Os autores afirmam que os estudos realizados em laboratórios, a partir de 
estruturas simples, não são representativos de estruturas de fuselagem.  
Lewis et al [10] buscaram estender as análises realizadas por Bhat [11] para 
velocidades supersônicas. Para tal, instalaram microfones na superfície de uma aeronave 
modelo X-70 (Figura 2.21) e varreram a faixa entre Mach 0,35 a 2,45. Um array de microfones 
foi instalado em duas posições diferentes da aeronave com o intuito de capturar as densidades 
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espectrais, funções coerência e velocidades convectivas. O autor compara os resultados em 
vôo com ensaios conduzidos em túnel de vento. 
 
Figura 2.21 – Detalhes estruturais da aeronave X-70 e dos locais de medição [10]. 
Na parte inferior da região dianteira, mais precisamente a 5,5m do nariz da 
aeronave, foi instalado um array de microfones modelo Kulite. À frente do último microfone foi 
instalada uma protuberância para gerar o descolamento da camada limite. Microfones modelo 
Photocon foram também instalados na região dianteira. Um único microfone, modelo Photocon, 
foi instalado na parte superior da asa direita. A escolha do posicionamento deve-se a questões 
de instalação e de pouca perturbação do campo de pressão. 
Durante as medições, os pilotos mantiveram as condições de velocidade e altitude 
constantes, não permitindo que estas sofressem variações maiores que cinco por cento 
durante o tempo de gravação (30s). Os ensaios englobaram velocidades entre 118 a 696m/s, 
altitudes de 888 a 19000m e números de Mach correspondentes de 0,35 a 2,45. 
Durante a análise dos dados, os autores detectaram que alguns pontos de medição 
tiveram sua resposta alterada ou por motivos de mau funcionamento devido às condições de 
temperatura ou por razões físicas as quais não conseguiram identificar. Os autores recorreram 
a outros estudos realizados com o Kulite, onde são apontados que as possíveis discrepâncias 
da medição são ocasionadas pelo fenômeno em si e não pela interferência do transdutor no 
escoamento. Porém, com relação aos microfones Photocon, as diferenças na densidade 
espectral são atribuídas à perturbação do microfone no fluxo, mesmo para as tolerâncias de 
montagem aplicadas no ensaio (+0.000/-0,00254 cm). O microfone Photocon localizado sobre 
a asa também sofreu interferência do ruído e vibração gerados pelo motor, principalmente para 
velocidades baixas. 
Mesmo com dificuldades em alguns transdutores e em algumas condições de vôo, a 
concordância dos resultados com dados experimentais e teóricos foi relativamente boa. A 
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Figura 2.22 mostra a comparação dos resultados experimentais do X-70 com os dados de 
literatura utilizados pelos autores. No eixo das ordenadas é considerada uma freqüência 
adimensional pela velocidade e espessura da camada limite, enquanto flutuação de pressão 
adimensional compõe o eixo da abscissa. 
 
Figura 2.22 – Comparação dos resultados experimentais de flutuação de pressão com dados da 
literatura [10]. 
Os resultados com o microfone Photocon, na região dianteira, também mostraram 
uma boa correlação para velocidades supersônicas. Para a região subsônica as medições 
mostraram-se menores que a predição. Por outro lado, na região da asa, o experimento 
apresentou maiores flutuações de pressão que os dados de suas referências. 
Funções de coerência entre os sinais foram utilizadas para determinar o decaimento 
espacial dos modelos de TBL. Quando a coerência do sinal é zero, assume-se que as 
flutuações de pressão entre os microfones estão descorrelacionadas. Isto implica que uma 
flutuação de pressão foi totalmente “amortecida” enquanto convectada entre os microfones. 
Microfones mais afastados tendem a mostrar menor coerência entre seus sinais de pressão. 
Para microfones distantes entre si, os maiores valores de coerência acontecem em freqüências 
menores. Os autores determinaram a velocidade convectiva de acordo com a expressão (2.16). 
Em geral, os resultados mostraram que as baixas freqüências são convectadas com 
velocidades menores e que uma pequena banda na região intermediária de freqüência é 
carregada com velocidades próximas ao fluxo livre. Nas altas freqüências as velocidades de 
convecção sofrem uma queda. Em geral os resultados mostraram uma razoável dispersão 
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entre si. As comparações com os resultados disponíveis foram satisfatórias em algumas faixas 
de freqüências, particularmente a partir das médias.  
Com relação à separação da camada limite, o autor conseguiu determinar, a partir 
do espectro de flutuação de pressão, o posicionamento da formação de choque bem como a 
região de separação do escoamento. 
Recentemente, Rizzi, Rackl e Andrianov [36][37] descreveram todos os 
procedimentos experimentais adotados para caracterização da camada limite em uma 
aeronave Tu-144LL. O ensaio fez parte de um programa chamado NASA High Speed Research 
(HSR – High Speed Research). Outros propósitos fizeram parte do HSR [36]. Os estudos de 
TBL fizeram parte da Fase IV. A Figura 2.23 mostra a aeronave. 
 
Figura 2.23 – Fotografia da aeronave Tu-144LL utilizada no ensaio [36][37]. 
Os objetivos específicos desta atividade foram: (i) aumentar o conhecimento de 
projeto de ruído interno em aeronaves supersônicas e desenvolver a capacidade de predição 
de resposta vibratória ligada à excitação turbulenta; (ii) obter a flutuação de pressão em 
transdutores externos e avaliar os efeitos de desalinhamento do fluxo com a fuselagem; (iii) 
quantificar a direção do fluxo nas janelas com intuito de estimar corretamente as correlações 
cruzadas ao longo de uma linha de fluxo; (iv) adquirir a flutuação de pressão a montante e a 
jusante de pequenas protuberâncias colocadas na superfície da aeronave. 
Assim como em trabalhos anteriores, a flutuação de pressão, devido à camada limite 
turbulenta, foi medida através de transdutores dinâmicos de pressão (marca Kulite, modelo 
XCS-190-15D) cuidadosamente alinhados em janelas metálicas espessas. As janelas foram 
instaladas no lado direito da aeronave e os espaços existentes entre elas e a fuselagem foram 
preenchidos com selante. Entre algumas janelas foram instalados microfones na própria 
fuselagem como tentativa de, futuramente, aumentar a faixa de resultados para as correlações 
espaciais. Próximo a algumas janelas, acelerômetros foram instalados para capturar os níveis 
de vibração associados à excitação turbulenta. Detalhes de posicionamento dos microfones 
externos podem ser vistos na Figura 2.24. Adicionalmente, microfones B&K 2639 ou 2645 
foram instalados ao longo do interior da aeronave para medir o campo sonoro, sendo quase 
todos posicionados no lado esquerdo, na altura da cabeça do passageiro, exceto por dois 
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microfones internos que foram posicionados na região traseira, para medição de ruído no 
compartimento de instrumentos e um último na cabine de pilotos. A localização dos 
acelerômetros e microfones internos pode ser vista na Figura 2.24. Medições das propriedades 
do escoamento e da camada limite foram realizadas em algumas janelas. 
Microfone
Acelerômetro
 
Figura 2.24 – Regiões de medição e localização dos microfones e acelerômetros [36][37]. 
Neste ensaio, uma quantidade grande de microfones foi utilizada, aumentando as 
oportunidades de caracterização e entendimento da camada limite. Ainda, em uma das janelas, 
um dispositivo para avanço ou recuo dos transdutores foi instalado na intenção de criar uma 
base de dados para identificar o comportamento da flutuação de pressão em decorrência do 
desalinhamento dos microfones com a superfície.  
Os resultados das medições são apresentados em forma de pressão no domínio do 
tempo, nível de pressão e densidade espectral da aceleração. As análises e conclusões 
posteriores à medição foram descritas no trabalho de Rackl & Weston [14].  
Efimtsov et al [38] estudou o efeito dos ressaltos na flutuação de pressão no 
transdutores. Em seu trabalho, a razão entre a altura dos ressaltos e a espessura da camada 
limite variou entre 0,042 a 0,236. Os testes, realizados no Tu-144-LL cobriram uma faixa de 
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Mach entre 0,57 a 1,97, enquanto os ensaios em túnel de vento foram de Mach 0,57 a 0,78 e 
1,5 a 2,0. 
Os pesquisadores instalaram placas metálicas entre as janelas criando 
protuberâncias de 4 mm e 7 mm. As flutuações foram tomadas à frente e após o ressalto. Estas 
medições foram feitas em duas regiões da aeronave, a 25 m e a 45 m do nariz (Figura 2.25).  
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Figura 2.25 – Detalhe dos pontos de medição e do ressalto [38]. 
De acordo com a Figura 2.26, os microfones localizados próximos ao step 
apresentaram alto desvio nos níveis de pressão, porém, os valores ficaram próximos entre eles 
(transdutores 1 a 5). Para velocidades supersônicas baixas (Figura 2.26b), mesmo os 
microfones mais distantes sofreram influência do step, chegando a quase 10 dB nas baixas 
freqüências. Formação de onda de choque e separação de camada limite são percebidas a 
Mach 1,97 (Figura 2.26c), ocorrendo o fenômeno entre o ponto 6 e 7. No ponto 6 a curva 
mostra altos níveis para baixas freqüências com uma redução nas altas. Já no ponto 7, após o 
choque, os valores em baixa freqüência reduzem e aumentam sensivelmente na região de alta 
freqüência. Efeito semelhante ocorreu para o step de 7 mm, porém a formação de choque 
acontece próxima ao transdutor 8. 
Assim como para os transdutores localizados a frente do obstáculo, a região 
seguinte também tem acréscimos devido à perturbação do escoamento. Este acréscimo é 
maior nas proximidades do degrau e menor à medida que se afasta (Figura 2.27).  
Por fim, o autor sugere duas expressões para calcular a flutuação de pressão em 
regiões afetadas pelos ressaltos, na parte anterior e posterior. 
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Figura 2.26 – Distribuição de pressão a frente do ressalto [38]: 
(a) h=4mm, Mach 0,57; (b) h=4mm, Mach 1,21; (c) h=4mm, Mach 1,97; (d) h=7mm, Mach 1,97. 
 
Figura 2.27 – Distribuição de pressão após o ressalto [38]: 
(a) h=4mm, Mach 0,57; (b) h=4mm, Mach 1,21; (c) h=4mm, Mach 1,97. 
Em outro trabalho, Efimtsov et al [39] apresenta os resultados de desvio de flutuação 
de pressão decorrentes do desalinhamento entre os microfones e a superfície. Em três das 
janelas (#2, #5 e #6) do Tu-144LL foram instalados dispositivos capazes de impor 
deslocamentos nos microfones. A posição de cada janela pode ser vista na Figura 2.24 e o 
dispositivo de avanço/recuo na Figura 2.28. Os desalinhamentos foram mapeados em cada 
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transdutor através de vários pontos (A – M) de medição sobre sua superfície. A repetibilidade 
de cada posição também foi comprovada. O microfone localizado na janela #6 foi o que 
mostrou melhor alinhamento e repetibilidade.  
Para Mach entre 0,58 e 1,80, os transdutores foram posicionados com passos 
nominais de -0,05, -0,02, 0,00, +0,02, +0,05mm. Para Mach 2,0, mais dois passos foram 
incluídos, -0,01 e +0,01. Os desvios do sinal de pressão são calculados com referência ao 
menor desalinhamento nominal.  
Janela Falsa
Bojo 
Externo
Direção do Fluxo
Face do 
Transdutor / 
Grade de 
Proteção
 
Figura 2.28 – Dispositivo de avanço/recuo dos microfones (a). Pontos de medição para verificação 
do alinhamento (b) [39]. 
A Figura 2.29a mostra os desvios de pressão medidos para a janela #6 a Mach 0.58. 
Efimtsov percebeu que, quando o transdutor apresenta desvios negativos (rebaixo), os valores 
de pressão aumentam em todo o espectro, sendo maior em baixas freqüências. Para 
deslocamentos positivos do microfone, as maiores diferenças ocorrem em baixas freqüências e 
tendem a ser menores e constantes a partir de 1 kHz. Na Figura 2.29b, o autor afirma que as 
diferenças apresentadas entre as janelas #2 e #6 devem-se, além dos efeitos de instalação, 
pela espessura da camada limite ser diferente.  
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Figura 2.29 – Desvios de flutuação de pressão devido ao desalinhamento [39]: 
(a) Janela #6, Mach 0,58. (b) Janela #2 e #6, Mach 0,58. 
Efimtsov afirmou que a flutuação de pressão é determinada por dois fenômenos 
principais. O primeiro deles está localizado diretamente na parede, mais especificamente na 
subcamada viscosa, onde os parâmetros que definem a flutuação são a velocidade dinâmica e 
a escala linear de viscosidade ( τν Uw ). O segundo está localizado mais distante à parede, na 
região onde o perfil de velocidade pode ser expresso por uma função logarítmica. Nesta região, 
a velocidade dinâmica e a escala de inércia (δ ) são dominantes. Para a condição de Mach 
0.58, as espessuras da camada limite para as janelas #2 e #6 são 0,256 e 0,429 m, 
respectivamente. A escala de viscosidade, por sua vez, tem valores de 4,55 e 4,68 µm. Estes 
números mostram que os desalinhamentos introduzidos somente interferem na subcamada 
viscosa da camada limite. Com base nisso, o autor descreve os desvios na flutuação de 
Revisão Bibliográfica 43 
Desenvolvimento de Um Modelo Semi-Empírico para Estimativa de Excitação Turbulenta em Aeronaves com Auxílio de 
Dinâmica dos Fluidos Computacional 
pressão em função de ( ) ( )MhShFhL ,,log10 10=∆ , onde ( )τν Uhh w= , sendo h a 
posição do microfone em relação a sua linha neutra. 
Por fim, curvas de desvio de flutuação em função da posição adimensional do 
microfone são apresentadas. De acordo com os resultados da Figura 2.30, rebaixos conduzem 
a maiores discrepâncias no sinal que ressaltos de montagem.  
Túnel de Vento, M = 0.5
Aeronave, M = 0.58
 
Figura 2.30 – Efeito do desalinhamento nas medições do Tu-144LL e em ensaios em túnel de vento 
para um número de Strouhal fixo e baixo Mach [39]. 
2.2.3 MEDIÇÕES EM TÚNEL DE VENTO PARA OUTRAS APLICAÇÕES 
Alguns trabalhos envolvendo outras aplicações são apresentados na literatura. Wu et 
al [40] realizou medições de transmissão sonora em uma janela falsa de alumínio que esteve 
sujeita às excitações acústicas e vibratórias randômicas, além da camada limite turbulenta. A 
janela foi instalada na lateral de um protótipo de automóvel, e apresentou as mesmas 
características de rigidez e propriedades de material das janelas reais (Figura 2.31). As 
paredes do protótipo foram construídas de uma camada espessa de madeira, contando com 
uma camada média de chumbo para aumentar a perda por transmissão. Todas as junções 
foram devidamente seladas a fim de evitar qualquer tipo de vazamento. 
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Figura 2.31 – Esquema do protótipo ensaiado por Wu et al [40]. 
A visualização do fluxo pode ser feita com o auxílio de fumaça. Sob certos ângulos, 
foi possível detectar a separação da camada limite na entrada e saída do painel. As medições 
mostraram que a espessura da camada limite aumentava com a distância e decrescia com o 
aumento da velocidade, assim como esperado. Dois microfones foram posicionados na janela 
com o objetivo de capturar a flutuação de pressão. 
As medições de pressão sonora no interior da cavidade foram comparadas com os 
resultados obtidos a partir de modelos de SEA (Statistical Energy Analysis) para duas 
condições de velocidade (114 km/h e 176 km/h) e pode-se perceber uma boa correlação entre 
os resultados, principalmente para velocidades maiores (vide Figura 2.32).  
 
Figura 2.32 – Comparação dos resultados experimentais com numéricos [40]. 
2.3 PROPOSTA DE ESTUDO 
O objetivo deste trabalho é criar um modelo capaz de descrever o comportamento da 
flutuação de pressão gerada pelo escoamento ao redor de uma aeronave sob condições de 
regimes subsônicos. Como descrito nesta revisão, ao longo de 50 anos de estudos, vários 
modelos foram apresentados com a mesma finalidade. Contudo, na sua grande maioria, os 
trabalhos quase sempre estavam voltados para aeronaves de grande porte, capazes de atingir 
velocidades supersônicas. Outro fator importante considerado nestes modelos foi a utilização 
de resultados obtidos em túnel de vento para descrição de propriedades do escoamento, sendo 
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que muitas das equações surgiram a partir de situações experimentadas por placas planas. 
Desta maneira, buscar-se-á, neste doutoramento, estender as pesquisas para aeronaves de 
pequeno porte. 
Os fatores que incentivaram esta pesquisa podem ser considerados sob dois 
aspectos. Primeiramente, sob uma visão comercial, o crescimento da aviação executiva e da 
demanda por aeronaves desta categoria impôs a necessidade de tornar o produto competitivo 
no mercado a que se propõe. No que cabe a este projeto, busca-se criar uma ferramenta capaz 
de auxiliar no projeto vibroacústico de uma aeronave e, conseqüentemente, aumentar a 
qualidade do produto em relação a níveis de conforto acústico e desempenho. Segundo, do 
ponto de vista de engenharia, o escoamento sobre aeronaves pequenas sofre maior influência 
da geometria do que quando aplicados a aeronaves maiores. A proximidade da asa à 
fuselagem, a curta distância entre nariz e região de seção constante, além da proximidade 
cauda com região da cabine, fazem com que as relações encontradas para veículos maiores 
tenham menor validade. O trabalho de Cockburn & Robertson [15] mostrou que, logo no início 
da seção cilíndrica, as características da camada limite são profundamente afetadas pelo 
regime de escoamento e pela geometria. Ainda, devido à maior curvatura de fuselagem, as 
hipóteses adotadas a partir de relações semi-empíricas para placas planas passam a ser 
inválidas. Os efeitos da curvatura são mencionados por Bhat [11], que justifica uma menor 
correlação de pressão ao longo da circunferência quando comparada àquela no sentido do 
escoamento. 
 
 
  
 
CAPÍTULO 3 
AVALIAÇÃO DOS MODELOS SEMI-EMPÍRICOS 
3.1 MODELOS PARA ESPESSURA DA CAMADA LIMITE 
A partir da revisão bibliográfica do CAPÍTULO 2 verificou-se a existência de algumas 
equações para a predição da espessura da camada limite. Renninson [41] apresentou uma 
equação desenvolvida a partir de medições da camada limite turbulenta sobre uma placa 
plana. Esta expressão de acordo com Incropera & Witt [42], comporta-se razoavelmente bem 
para valores de Re até 5.107, podendo ser extrapolada com pequenos erros até Re=108. A 
expressão é mostrada abaixo.  
2,0Re37,0 −= xXδ  (3.1) 
Tomando como referência os ensaios conduzidos no Tu-144LL, a maior parte das 
condições de medição aconteceu para 810Re >x . Por exemplo, para uma altitude de 16400 ft, 
Mach 0,74 e a uma distância de 34,6m do nariz da aeronave, o valor de Reynolds é da ordem 
de 3,9·108. Isto implica em dizer que a Equação (3.1) já apresenta desvios com relação ao 
valor real. Buscando melhorar os resultados para a região subsônica do escoamento, 
Renninson apresentou uma segunda equação onde é introduzido um ajuste devido aos efeitos 
de velocidade, Equação (3.2). 
( )
( ) 64,022,0
2
13,01Re
0674,01382,0
M
MX
x +
+
=δ  (3.2) 
Duas outras equações para espessura da camada limite turbulenta foram 
identificadas Um delas, Equação (2.35), introduz uma modificação para altos números de 
Reynolds. Esta expressão também está presente nos trabalho de Rizzi, Rackl e Andrianov [36]. 
Por fim, uma formulação utilizada pelos engenheiros russos do Tu-144LL foi identificada [36]. 
( ) 35,022,0 144,01Re37,0 MX x += −δ  (3.3) 
A Figura 3.1 apresenta o comportamento da espessura da camada limite em função 
do número de Reynolds. Para as equações (2.35), (3.1) e (3.3) é identificada uma concordância 
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significativa para a região que se estende até Rex=108. A Equação (3.2), por sua vez, 
apresenta uma pequena diferença nesta região, pois está relacionada à faixa subsônica onde 
se buscou melhor representar. Para Reynolds superior a 4.108, a Equação (3.2) apresenta um 
comportamento inapropriado para o fenômeno e, por conta disto, não deve ser utilizada. Por 
outro lado, as equações (2.35) e (3.3) expressam diferentes comportamentos em regiões de 
Reynolds mais elevado. Ambas procuram atenuar a taxa de redução da camada limite para 
regiões sônicas e supersônicas, visto que a Equação (3.1) não prevê este comportamento. 
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Figura 3.1 – Dependência com Reynolds para modelos para espessura da camada limite. 
Todas estas expressões podem apresentar desvios quando comparadas a uma 
situação de vôo, isto se deve principalmente a dificuldade em realizar estas medições nas 
condições reais e, a partir dos resultados, fazer a identificação de uma nova expressão. Além 
disso, as curvaturas existentes na superfície da aeronave tendem a modificar a espessura da 
camada limite e fazê-la divergir dos resultados preditos pelas equações. 
Outra forma de comparar as equações anteriores é através da sua representação 
em função da distância do bordo de ataque da aeronave, trazida na Figura 3.2. No gráfico, uma 
condição transônica (Mach = 0,74) é analisada. Uma boa concordância entre o resultado das 
equações (3.1), (3.2) e (3.3) pode ser vista. Somente a grandes distâncias do nariz da 
aeronave é possível perceber diferença nos resultados. A Equação (2.35), por sua vez, segue 
divergindo quando comparada as demais relações. Neste caso, o mesmo comportamento 
divergente a partir de Re=6,9·107 (equivalente a x ≈ 6m) é notado. 
Equação (3.1)
Equação (2.35)
Equação (3.2)
Equação (3.3)
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Figura 3.2 – Dependência com a distância para modelos para espessura da camada limite 
A qualidade dos resultados dos modelos de flutuação de pressão está fortemente 
relacionada a uma boa predição da camada limite. Por este motivo, a escolha do modelo de 
camada limite deve ser feita de maneira criteriosa, levando em consideração fatores como 
velocidade, geometria da aeronave e a possibilidade de existência de outros fenômenos no 
escoamento, tais como, ondas de choque ou descolamento da camada limite. 
3.2 MODELOS PARA FLUTUAÇÃO DE PRESSÃO 
Diversos modelos de flutuação de pressão foram discutidos no CAPÍTULO 2. Os 
resultados serão comparados com o objetivo de entender o comportamento individual e 
verificar quais as faixas de freqüências são mais afetadas. 
As curvas de flutuação de pressão, mostradas nos gráficos que seguirão, foram 
calculadas a partir de perfis de vôo utilizados no ensaio do Tu-144L [36] e nos perfis descritos 
na Tabela 4.2, esta última será apresentada no próximo capítulo. 
A Figura 3.3 faz uma comparação entre os modelos de Cockburn & Robertson [15] 
(Equação (2.7)), Maestrello [17] (Equação (2.5)), Efimtsov [29] (Equação (2.17)), Rackl & 
Weston [14] (Equação (2.28)), Goody [32] (Equação (2.26)), Smol’yakov & Tkachenko [21] 
(Equação (2.20)), Chase [18] (Equação (2.22)), Chase [19] (Equação (2.24)) e Chase & Howe 
[31] (Equação (2.25)). À esquerda, a densidade espectral da flutuação de pressão ( ( )ωPPΦ ) é 
mostrada em função da freqüência angular (ω ). Efimtsov in Rackl & Weston [14] sugere que, 
para melhor representar um conjunto de dados, estes sejam apresentados de forma 
adimensional. Esta forma adimensional é mostrada à direita, sendo que os parâmetros 
adimensionais são ( ) δρω τ32UwPPΦ  e τωδ U  (número de Strouhal) para os eixos das 
ordenadas e abscissas, respectivamente. 
Equação (3.1)
Equação (2.35)
Equação (3.2)
Equação (3.3)
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Figura 3.3 – Comparação entre os modelos– FL 16400 ft, Mach 0,74, Xo=34,6m. 
  Cockburn & Robertson;  Efimtsov;  Rackl & Weston;  Goody;  
 Smol’yakov & Tkachenko;  Chase [18];  Chase [19];  Chase & Howe;  
 Maestrello. 
Com base nos resultados apresentados acima, pode-se concluir que cada uma das 
curvas distribui-se diferentemente no espectro de freqüência. Esta divergência de 
comportamento é atribuída à maneira com que cada autor utilizou para gerar seus modelos. É 
possível que através de ensaios em túnel de vento, ensaios em vôo, deduções matemáticas ou 
até mesmo uma forma combinada destas abordagens, possa ser encontrada uma larga 
variabilidade dos resultados e, conseqüentemente, diferenças entre os modelos propostos. 
Adicionalmente, o regime de escoamento escolhido para criação do modelo é também 
fundamental para a forma espectral da flutuação de pressão, bem como seus níveis de 
amplitude. 
O modelo de Cockburn & Robertson apresenta altos níveis de energia turbulenta na 
região de baixa freqüência e um decaimento acentuado na região de alta. Por outro lado, o 
modelo proposto por Efimtsov sugere que uma região plana de flutuação de pressão nas 
baixas freqüências e um decaimento menos acentuado à medida que a freqüência é maior. As 
modificações introduzidas por Rackl & Weston acrescentaram um pico de banda larga na 
região de 
∞
Sh  igual a 0,6 ( 4600≅ω rad/s). Também incluíram uma queda mais acentuada a 
partir de 1000 Hz para escoamentos com Mach menor que 1,65. O modelo de Goody da  
Figura 3.3 é semelhante ao exemplificado na Figura 2.8a. Comporta-se como uma função de 
2ω  em baixas freqüências e 7,0−ω nas médias. Para o caso aqui analisado, a constante RT 
ficou em torno de 1700. Isto faz com que o patamar de médias freqüências se estenda para 
maiores números de Strouhal. Analisando a curva sugerida por Smol’yakov & Tkachenko, 
percebe-se uma sutil semelhança de forma espectral com os resultados sugeridos por 
Efimtsov, a menos de um patamar mais elevado para baixos números de Strouhal. Além disso, 
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o decaimento em altas freqüências é um pouco mais acentuado. O modelo de Chase traz os 
maiores níveis de flutuação de pressão em médias e altas freqüências. 
A utilização de técnicas de CFD para o cálculo de flutuação de pressão ainda é um 
processo caro sob o ponto de vista computacional. Para conseguir simular esta variável é 
necessário gerar modelos turbulentos e não-estacionários, os quais requerem uma 
discretização espacial elevada e um incremento temporal muito pequeno. Métodos de 
simulação como LES (Large Eddy Simulation) são apropriados para este caso, todavia ainda 
computacionalmente proibitivos. 
3.3 EFEITO DA ALTITUDE 
Nesta seção serão avaliados os efeitos da altitude no resultado de flutuação de 
pressão. Basicamente, os efeitos de altitude estão computados nas propriedades da atmosfera. 
Alterações na densidade e viscosidade do fluido são os principais contribuintes para mudanças 
no espectro de pressão. 
A Figura 3.4 ilustra o comportamento da flutuação de pressão, descrita por Efimtsov, 
para quatro altitudes distintas. Nota-se que para altitudes maiores o espectro de flutuação de 
pressão tende a ser menor que em situações de baixa altitude. Esta característica deve-se, em 
grande parte, a menor densidade do ar na medida em que se distancia do nível do mar. 
Avaliando a Equação (2.17) percebe-se que o espectro de pressão respeita 
proporcionalidade ( ) δρω τ 23UPP ∝Φ . Para as altitudes simuladas, os efeitos de fricção 
causados pela viscosidade e a parede e espessura da camada limite são menos expressivos 
que a variação de densidade. A Tabela 3.1 descreve as propriedades da atmosfera padrão 
para os casos simulados, além dos parâmetros do escoamento. O resultado à direita na Figura 
3.4 é obtido através da adimensionalização descrita no item 3.2. Todas as curvas de 
convergem para uma curva única, exceto por um pequeno deslocamento no eixo de Strouhal. 
Este deslocamento é esperado, uma vez que os casos simulados são diferentes em relação à 
faixa de Strouhal compreendida. Avaliar os resultados a partir de uma abordagem adimensional 
é conveniente, pois permite criar uma expressão singular para expressar o espectro de 
pressão. Este artifício é comum nos estudos de excitação turbulenta. 
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Figura 3.4 – Modelo de Efimtsov, Mach 0,74, Xo=34,6m: variação de altitude. 
Tabela 3.1 – Variação de altitude: propriedades do ar e parâmetros do escoamento. 
Altitude (ft) 16400 25000 35000 41000 
Mach 0,74 0,74 0,74 0,74 
Xo 34,6 34,6 34,6 34,6 
ρ 0,746 0,549 0,380 0,287 
µ 1,63E-05 1,54E-05 1,43E-05 1,42E-05 
 ν 2,11E-05 2,70E-05 3,64E-05 4,76E-05 
c 321,0 309,7 296,4 295,1 
Patm 54918 37602 23842 23842 
U 237,6 229,2 219,3 218,4 
Rex 3,90E+08 2,94E+08 2,09E+08 1,59E+08 
δ 0,245 0,259 0,278 0,293 
δ* 0,031 0,032 0,035 0,037 
Cf 0,00136 0,00141 0,00147 0,00151 
τw 28,6 20,3 13,4 10,3 
Uτ 6,2 6,1 5,9 6,0 
q∞ 21051,4 14412,5 9131,7 6851,0 
Shmin 2,5E-01 2,7E-01 2,9E-01 3,1E-01 
Shmax 3,0E+03 3,2E+03 3,5E+03 3,7E+03 
A Figura 3.5 apresenta as mesmas altitudes descritas anteriormente, contudo, o 
modelo de modificado de Efimtsov é aplicado para descrever o comportamento da flutuação de 
pressão. A Figura 3.6 mostra os demais modelos. Em suma, as conclusões a respeito do efeito 
inercial da densidade também podem ser aqui assumidas.  
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Figura 3.5 – Modelo de Rackl & Weston, Mach 0,74, Xo=34,6m: variação de altitude. 
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Figura 3.6 – Variação de altitude, Mach 0,74, Xo=34,6m 
 FL 16400 ft;  FL 25000 ft;  FL 35000 ft;  FL 41000 ft. 
3.4 EFEITO DA VELOCIDADE 
Neste item, os efeitos devido à variação de velocidade serão investigados. Em linhas 
gerais, o aumento da velocidade promove o crescimento da pressão dinâmica e, 
conseqüentemente, da energia total de flutuação de pressão. A pressão que o fluxo livre 
exerce sobre a camada limite faz com que esta seja reduzida e, desta forma, os efeitos 
viscosos próximos a parede sejam maiores. 
A Figura 3.7 exibe o espectro da flutuação de pressão, segundo o modelo de 
Efimtsov, para seis velocidades a uma mesma altitude. Percebe-se que para maiores 
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velocidades a flutuação de pressão tende a se tornar maior e, com o aumento das tensões 
viscosas junto à superfície, os efeitos de turbulência são mais pronunciados. Recorrendo 
novamente a proporcionalidade da Equação (2.17) – ( ( ) δρω τ 23UPP ∝Φ ) – pode-se notar que, 
mesmo com a diminuição da espessura da camada limite e com a fixação da densidade, o 
termo à direita da relação é acrescido. A Tabela 3.2 expõe os parâmetros dos escoamentos 
sob análise. Pode-se identificar que a velocidade de fricção, bem como a tensão de 
cisalhamento na parede, sofre um aumento substancial em função da maior velocidade. Outros 
modelos, baseados na relação da flutuação com a pressão dinâmica livre, ( ) ( )2
∞
=Φ qfPP ω , 
tal como o proposto por Cockburn & Robertson, também seguem a mesma tendência. Por fim, 
a Figura 3.7 mostra os resultados adimensionais, exemplificando mais uma vez a dependência 
do espectro com variáveis sem dimensão. 
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Figura 3.7 – Modelo de Efimtsov, FL 35000 ft, Xo=34,6m: variação de velocidade. 
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Tabela 3.2 – Variação de velocidade: propriedades do ar e parâmetros do escoamento. 
Altitude (ft) 35000 35000 35000 35000 35000 35000 
Mach 0,58 0,60 0,62 0,64 0,74 0,85 
Xo 34,6 34,6 34,6 34,6 34,6 34,6 
ρ 0,380 0,380 0,380 0,380 0,380 0,380 
µ 1,43E-05 1,43E-05 1,43E-05 1,43E-05 1,43E-05 1,43E-05 
 ν 3,64E-05 3,64E-05 3,64E-05 3,64E-05 3,64E-05 3,64E-05 
c 296,4 296,4 296,4 296,4 296,4 296,4 
Patm 23842 23842 23842 23842 23842 23842 
U 171,9 177,8 183,8 189,7 219,3 251,9 
Rex 1,64E+08 1,69E+08 1,75E+08 1,80E+08 2,09E+08 2,40E+08 
δ 0,291 0,289 0,288 0,286 0,278 0,270 
δ* 0,036 0,036 0,036 0,036 0,035 0,034 
Cf 0,00159 0,00151 0,00151 0,00150 0,00147 0,00145 
τw 8,9 9,1 9,7 10,2 13,4 17,4 
Uτ 4,8 4,9 5,0 5,2 5,9 6,8 
q∞ 5609,7 6003,3 6410,2 6830,4 9131,7 12048,3 
Shmin 3,8E-01 3,7E-01 3,6E-01 3,5E-01 2,9E-01 2,5E-01 
Shmax 4,5E+03 4,5E+03 4,3E+03 4,1E+03 3,5E+03 3,0E+03 
RT Goody 908 887 907 926 1021 1120 
Novamente, A Figura 3.8 expõe os resultados para o modelo modificado de Efimtsov 
e, como esperado, seguem a mesma tendência do modelo anterior.  
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Figura 3.8 – Modelo de Rackl & Weston, FL 35000 ft, Xo=34,6m: variação de velocidade. 
A Figura 3.9 mostra os demais modelos. Dentre os seis modelos de flutuação 
avaliados nesta seção, dois deles apresentam um comportamento particularmente diferente na 
região de baixa freqüência. Como pode ser visto, os modelos de Chase e Goody predizem uma 
menor dependência da flutuação de pressão nesta região do espectro. Goody, de acordo com 
a Figura 2.8a onde apresenta seu espectro em função de escalas inerciais, demonstra o 
mesmo comportamento. Ao passo que a velocidade aumenta a razão RT, descrita na 
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Tabela 3.2, também cresce, sugerindo que a dissipação das estruturas viscosas aconteça em 
maior freqüência. 
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Figura 3.9 – Variação de velocidade, FL 35000 ft, Xo=34,6m 
 Mach 0,58;  Mach 0,60;  Mach 0,62;  Mach 0,64;  Mach 0,74;  Mach 0,85. 
3.5 EFEITO DA DISTÂNCIA 
A distância a partir do bordo de ataque é outro parâmetro importante na estimativa 
do espectro de flutuação de pressão. Para distâncias maiores a camada limite se torna mais 
espessa, refletindo no deslocamento do espectro para as baixas freqüências e no aumento da 
sua amplitude. 
Na Figura 3.10, a flutuação de pressão descrita por Efimtsov pode ser avaliada. De 
acordo com o gráfico à esquerda, a flutuação de pressão tende a apresentar maiores níveis de 
amplitude com o aumento da camada limite. Mais uma vez, a Equação (2.17) pode ser aplicada 
no entendimento deste padrão de comportamento. Segundo esta, a amplitude da pressão é 
diretamente proporcional ao tamanho da camada limite. Por outro lado, a velocidade de fricção 
na superfície tem uma pequena redução, visto que a fricção na parede é menor em regiões 
mais afastadas do bordo de ataque. Embora a flutuação de pressão da Equação (2.17) seja 
proporcional ao cubo da velocidade de fricção, esta diminuição não anula o aumento da 
flutuação devido à maior espessura da camada limite. A Tabela 3.3 relata os parâmetros do 
escoamento relativos aos estudos desta seção. 
Outra característica importante é o deslocamento do espectro em relação à faixa de 
Strouhal. Para espessuras maiores de camada limite a curva de flutuação de pressão é 
deslocada para um maior Strouhal máximo. Este comportamento é esperado, uma vez que a 
adimensionalização é feita a partir da multiplicação da freqüência, ω , pela relação τδ U . 
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Figura 3.10 – Modelo de Efimtsov, FL 35000 ft, Mach 0,64: variação de velocidade. 
Tabela 3.3 – Variação da distância: propriedades do ar e parâmetros do escoamento. 
Altitude (ft) 16400 25000 35000 41000 
Mach 0,64 0,64 0,64 0,64 
Xo 4,0 5,0 6,0 34,6 
ρ 0,380 0,380 0,380 0,380 
µ 1,43E-05 1,43E-05 1,43E-05 1,43E-05 
 ν 3,64E-05 3,64E-05 3,64E-05 3,64E-05 
c 296,4 296,4 296,4 296,4 
Patm 23842 23842 23842 23842 
U 189,7 189,7 189,7 189,7 
Rex 2,09E+07 2,61E+07 3,13E+07 1,80E+08 
δ 0,051 0,061 0,070 0,286 
δ* 0,006 0,008 0,009 0,036 
Cf 0,00202 0,00196 0,00191 0,00150 
τw 13,8 13,4 13,0 10,2 
Uτ 6,0 5,9 5,9 5,2 
q∞ 6830,4 6830,4 6830,4 6830,4 
Shmin 5,3E-02 6,4E-02 7,5E-02 3,5E-01 
Shmax 6,4E+02 7,7E+02 9,1E+02 4,1E+03 
A Figura 3.11 apresenta as mesmas predições anteriores, contudo, o modelo 
modificado de Efimtsov é aplicado. As mesmas considerações podem ser feitas, a menos da 
sua dependência com relação ao eixo de Strouhal – parte (b) do gráfico. O modelo proposto 
por Rackl & Weston traz duas alterações que não são devidamente representas pela 
freqüência adimensional τωδ U . A primeira delas, o pico de banda larga, tem concentrada 
sua energia para valores de 
∞
∗ Uωδ  igual a 0,6. Considerando que a velocidade do fluxo livre 
não sofre variação nos casos analisados e a velocidade de fricção sim, o deslocamento no eixo 
de Strouhal é observado. A última correção, caracterizada pela queda em altas freqüências, é 
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estipulada para ocorrer na freqüência 1000 Hz. Sendo assim, a queda no domínio de Strouhal 
ocorre em freqüências adimensionais diferentes. 
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Figura 3.11 – Modelo de Rackl & Weston, FL 35000 ft, Mach 0,64: variação de velocidade. 
Por fim, os demais modelos estão representados na Figura 3.12. Nota-se a 
ocorrência de um cruzamento entre as curvas para diferentes distâncias, ou seja, diferentes 
espessuras de camada limite. Analisando o modelo de Cockburn & Robertson e suas 
equações, consegue-se compreender este comportamento. Com o aumento da camada limite a 
freqüência característica, presente na Equação (2.7), desloca-se para região de menor 
freqüência. O mesmo efeito pode ser percebido na equação de flutuação de Smol’yakov e 
Tkachenko. Os resultados de Chase e Goody também induzem ao mesmo fenômeno. 
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Figura 3.12 – Variação de distância, FL 35000 ft, Mach 0,64 
 Xo = 4m;  Xo = 5m;  Xo = 6m;  Xo = 34,6m. 
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Por fim, devido a maior espessura da camada limite, as grandes escalas conseguem 
se propagar com maior facilidade. Em geral, este padrão está presente em quase todos os 
modelos de flutuação de pressão. 
3.6 COEFICIENTE DE DECAIMENTO ESPACIAL 
Corcos [16], em suas pesquisas, definiu que dois pontos separados por uma 
distância ξr  estão relacionados através da Equação (2.2). Basicamente, Corcos sugeriu que a 
correlação cruzada é bem representada por uma função exponencial que caracteriza uma onda 
de pressão viajando a uma velocidade 
cU , sendo esta multiplicada por duas outras 
exponenciais de argumento negativo, chamadas de funções decaimento. Estas funções 
representam a redução da correlação ao longo do caminho percorrido pela onda de pressão. 
Exemplificando, caso dois sinais estejam completamente relacionados, as funções de 
decaimento terão argumento zero. Nesta seção, serão avaliados os resultados de decaimento 
espacial propostos por Efimtsov [23]. 
No item 2.1.4 são descritas as equações propostas por Efimtsov para o cálculo dos 
coeficientes de decaimento espacial. Em seu trabalho, o autor caracteriza a dependência da 
correlação espacial com a espessura da camada limite. Em outras palavras, Efimtsov propõe 
que, dentro da camada limite, as estruturas turbulentas de maior tamanho, e 
conseqüentemente de menor freqüência, estão pouco correlacionadas entre dois pontos, 
criando, desta forma, uma dependência do coeficiente com a freqüência – equações (2.8) e 
(2.9). 
A Figura 3.13 ilustra o comportamento da correlação espacial para algumas 
condições de vôo e distâncias do bordo de ataque. Primeiramente, é importante ressaltar que 
este modelo converge em altas freqüências para um patamar constante, assim como definido 
Corcos. À esquerda está representado o decaimento na direção paralela, enquanto à direita na 
direção perpendicular. Nota-se que os valores de decaimento na direção perpendicular são 
maiores que na outra direção. Isto se deve, principalmente, ao fato de as estruturas turbulentas 
serem levadas na direção do fluxo, impedindo que dois pontos separados na direção 2ξ  
tenham uma correlação mais elevada. 
Embora grande parte dos fenômenos de origem fluido-mecânica seja bem 
caracterizada pelo número de Reynolds, o decaimento espacial não apresenta uma relação 
direta a esta variável. De acordo com a Figura 3.13, os casos para Xo=34,6m apresentam 
aumento do decaimento com o aumento de Reynolds. No entanto, para a condição de Xo=6m, 
caracterizada por um Reynolds menor que os casos anteriores, o decaimento é ainda maior 
que para os demais. Por outro lado, em concordância com os fundamentos utilizados por 
Efimtsov, observa-se uma forte relação com a espessura da camada limite. A redução da 
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camada limite implica no aumento do decaimento espacial, sendo esta afirmação válida para as 
direções paralela e perpendicular ao fluxo. 
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Figura 3.13 – Coeficiente de decaimento espacial (Efimtsov): análise do comportamento. 
Esquerda: Paralelo ao escoamento. Direita: Perpendicular ao escoamento. 
 
  
 
CAPÍTULO 4 
DESCRIÇÃO DOS PROCEDIMENTOS DE ENSAIO EM VÔO 
O objetivo deste capítulo é descrever o procedimento experimental de vôo realizado 
para caracterização dos parâmetros da excitação turbulenta em aeronaves de pequeno porte. 
Desta forma, serão descritos as informações pertinentes ao perfil de vôo, os detalhes de 
instalação, equipamentos de medição e demais informações relevantes. Algumas informações 
a respeito da aeronave utilizada serão omitidas, pois são caracterizadas pela empresa como 
informações sensíveis. 
4.1 ENSAIO EM VÔO 
Os ensaios aqui descritos foram conduzidos em uma aeronave com matrícula 
experimental. Desta forma, somente a tripulação considerada essencial pode permanecer 
durante o vôo, consistindo de um piloto, um engenheiro de vôo e um engenheiro de ensaio de 
ruído. As condições de vôo foram escolhidas de modo a cobrir a maior parte do perfil padrão de 
um vôo típico. Informações de flutuação de pressão, aceleração e ruído interno foram coletados 
durante cada um das condições de vôo. 
Os dados de flutuação de pressão foram adquiridos em uma das janelas localizada 
na parte frontal à asa no lado esquerdo da aeronave. O posicionamento desta janela foi 
escolhido de tal modo que sofresse a menor influência possível dos efeitos de aceleração 
gerados no nariz e na raiz da asa, além do ruído emitido pelos motores. Por se tratar de uma 
aeronave pequena, estes fatores podem causar alguma perturbação no sinal medido.  
O projeto da janela seguiu recomendações feitas por Bhat [11], que especificou uma 
espessura de 1”. Bhat tentou evitar que qualquer deslocamento relativo entre os transdutores 
de pressão ou mesmo da estrutura entre eles, pudesse influenciar no sinal medido. Desta 
forma, uma janela de mesma espessura foi confeccionada a partir da usinagem de um bloco de 
alumínio. Rebaixos foram criados para alojar os microfones de maneira que o alinhamento 
fosse o mais suave possível, porém, no caso de desalinhamento, ressaltos dos transdutores 
são preferidos a rebaixos [39]. No processo de usinagem, foram estabelecidas tolerâncias de 
0,02 mm. Os espaços formados entre o transdutor e a janela devem ser preenchidos com 
selante resistente a temperaturas extremas, da ordem de -40°C. Similar ao apresentado por 
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Bhat [11], um array de quatro transdutores foi instalado nesta janela, sendo que sua disposição 
em T permite obter informações de correlação entre os sinais na duas direções. O 
posicionamento relativo de cada transdutor pode ser visto na Figura 4.1.  
 
Figura 4.1 – Posicionamento dos microfones na janela metálica. 
Na região da fuselagem localizada acima da janela, um total de nove acelerômetros 
foram aleatoriamente distribuídos na fuselagem adjacente a região da janela. Para a escolha 
da região, foi respeitado que esta não possuísse nenhum tipo de sistema que pudesse 
introduzir massa ou rigidez na fuselagem. Além disto, o fato de estar localizada próxima à 
janela de medição de flutuação de pressão foi mandatário nesta decisão. Um último 
acelerômetro foi instalado na parte interna da janela metálica, tendo como finalidade servir 
como parâmetro de controle de vibração. Qualquer discrepância em seu sinal pode ser 
observada e, neste caso, a medição é dada como inválida. Por último, um microfone 
posicionado no interior da aeronave esteve presente para capturar os níveis de ruído interno. 
Em resumo, o ensaio proposto tem como objetivo específico identificar as 
grandezas: 
• flutuação de pressão na superfície; 
• correlações espaciais cruzadas entre os transdutores; 
• correlação temporal entre os transdutores; 
• resposta vibratória em alguns pontos da fuselagem em uma região adjacente 
a janela; 
• ruído interno. 
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4.2 INSTRUMENTAÇÃO 
4.2.1 MICROFONES DE SUPERFÍCIE 
Os microfones esquematicamente apresentados na Figura 4.2 são da marca Brüel & 
Kjaer, modelo 4948. Este transdutor foi especialmente projetado para medições em vôo, bem 
como em ensaios de túnel de vento, caracterizando-se pela robustez e estabilidade durante as 
medições. O microfone é capaz de suportar altos níveis de pressão (55 a 160 dB) entre a faixa 
de 5 a 20 kHz. Sua escolha também está associada aos extremos de temperatura aos quais 
pode ser submetido que, em seu limite inferior de operação, chega a -55°C. Detalhes do 
microfone são mostrados na Figura 4.2 e no Apêndice A. A região de medição encontra-se 
mais ao centro do esquema apresentado, com diâmetro de 10,4 mm. 
 
Figura 4.2 – Detalhes do microfone BK 4948. 
Embora requisitada uma tolerância de montagem de 0,02, que foi definida a partir 
dos melhores resultados obtidos por Efimtsov [39], não foi possível comprovar adequadamente 
se esta meta foi atingida. Isto se deveu à ausência de um equipamento de medição por 
coordenadas com precisão, pois apenas pode-se utilizar um relógio comparador que, embora 
indicasse a graduação de 0,001 mm, não permitiu que as medições fossem acuradas. Aliado a 
isto, a curvatura da janela na direção circunferencial inferiu obrigatoriamente ressaltos entre a 
superfície da janela e a face do microfone. A Figura 4.3 detalha as medições de 
desalinhamento dos transdutores. Verifica-se que o menor grau de desalinhamento ocorre na 
direção X, o que é coerente, pois, na direção Y a face do microfone percebe a curvatura da 
aeronave. Outra ressalva importante é que a membrana do microfone situa-se na coordenada 
entre -5mm e +5mm. Os anéis adjacentes compreendem as flanges onde o microfone é fixado 
na janela metálica. Sendo assim, pode-se afirmar que a área de medição do microfone esteve 
desalinhada de aproximadamente +0,05 mm na direção de vôo. Fotos da montagem podem ser 
visualizadas na Figura 4.4. 
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Figura 4.3 – Alinhamento dos microfones BK 4948. 
  
Figura 4.4 – Fotos da montagem dos microfones e janela metálica. 
As cartas de calibração para cada microfone são apresentadas no Apêndice A. 
4.2.2 ACELERÔMETROS E MICROFONE INTERNO 
Os acelerômetros, o microfone interno e demais equipamentos regularmente usados 
em medições na área de ruído e vibrações. O detalhamento destes equipamentos é mostrado 
na Tabela 4.1.  
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Tabela 4.1 – Equipamentos utilizados no ensaio. 
Equipamento Modelo 
Gravador de Dados TEAC GX1 Integrator (S/N 903282) 
Notebook Dell Precision M60 (S/N 16661135089) 
Microfones de Superfície Brüel & Kjær 4948B 
Microfone Interno GRASS 40AQ 
Pré Amplificador GRASS TMS426C01 
Acelerômetros PCB 352C67 
Calibrador ACO Type 2124A (S/N 981286) 
Adaptador do Calibrador Brüel&Kjær DB 0979 
Os acelerômetros foram posicionados próximos à janela instrumentada de modo a 
garantir a maior correlação possível entre a excitação percebida pela estrutura com aquela 
captada pelos microfones dispostos na janela. O posicionamento aproximado destes 
acelerômetros pode ser visto na Figura 4.5. A massa de cada acelerômetro é em torno de 2g. 
 
Figura 4.5 – Fotos da montagem dos microfones e janela metálica. 
4.3 PROCEDIMENTO DE TESTE 
Para evitar qualquer efeito de turbulência que possa vir a causar prejuízos à 
qualidade do sinal medido, foi estabelecido que, durante o período de medição, a aeronave 
deva estar em vôo estabilizado em linha reta ou sem compensação de direção caso ventos 
cruzados possam existir dentro do perímetro de vôo. As medições acontecerão nos perfis de 
vôo estabelecidos na Tabela 4.2. 
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Tabela 4.2 – Condições de vôo ensaiadas. 
# Altitude Mach Motores 
1 20000 ft 0,43 Ambos operando 
2 20000 ft 0,43 (E) idle / (D) operando 
3 30000 ft 0,63 Ambos operando 
4 35000 ft 0,58 Ambos operando 
5 35000 ft 0,60 Ambos operando 
6 35000 ft 0,63 Ambos operando 
7 35000 ft 0,60 Ambos em idle 
8 35000 ft 0,63 Ambos em idle 
9 37000 ft 0,60 Ambos operando 
10 37000 ft 0,63 Ambos operando 
As condições dois, sete, oito buscam minimizar a influência do ruído dos motores 
nos sinais de pressão. Para estas duas últimas, a aeronave precisou tomar uma altitude mais 
elevada e realizar um mergulho passando pela altitude estabelecida na coluna dois da  
Tabela 4.2. A condição de Mach foi respeitada ao longo da trajetória da aeronave.  
O Apêndice B traz as informações coletadas pela aeronave durante o período de medição. 
4.4 DADOS DE RESPOSTA 
Para cada condição descrita na Tabela 4.2 foram tomados três conjuntos de 
medição. Os conjuntos englobam os sinais dos transdutores de pressão externa, acelerômetros 
e microfone interno. A faixa de freqüência requisitada compreende desde 1 Hz até 8 kHz, em 
banda estreita.  
Para os transdutores externos, admitem-se as seguintes entidades de medição: 
autoespectro, densidade espectral, densidade espectral cruzada, autocorrelação temporal, 
correlação temporal cruzada e coerência. Nos casos onde são aplicáveis, os resultados são 
mostrados em sua forma complexa (real e imaginário). 
Por sua vez, como resultados da medição dos acelerômetros, compreendem auto-
espectro e densidade espectral de potência. E, finalmente, a resposta do microfone interno em 
nível de pressão sonora ponderada na escala A (dBA), em banda estreita e de um terço de 
oitava. 
4.5 PARÂMETROS DO VÔO 
Dados adicionais devem ser relatados para controle e pós-processamento dos 
resultados requeridos na seção anterior. São eles: peso de decolagem, altitude, número de 
Mach, velocidade indicada (KIAS), rotação do fan do motor (N1), rotação da turbina (N2), 
ângulo de ataque (α), ângulo de guinada (β). Estes dados estão presentes do Apêndice B. 
  
 
CAPÍTULO 5 
RESULTADOS EXPERIMENTAIS 
Neste capítulo, os resultados das medições descritas CAPÍTULO 4 serão 
apresentados na sua forma natural, isto é, sem nenhuma correção ou tratamento matemático 
aplicado, e também serão recalculados considerando as correções devido à dimensão dos 
transdutores, à suavização no domínio da freqüência e à adimensionalização do sinal. Ainda, 
os parâmetros do escoamento associados a cada uma das condições descritas na Tabela 4.2 
são objetos deste capítulo. 
Os estudos aqui detalhadas seguem os métodos de caracterização que foram 
aplicados por Bhat [11] e Rizzi et al [36] nos estudos do Boeing 737 e do Tu-144LL, 
respectivamente. Em seus trabalhos, os autores também dispuseram de um array de 
transdutores de pressão em janelas falsas posicionadas ao longo das aeronaves (mais 
detalhes podem ser encontrados no CAPÍTULO 2). Nesta seção, os procedimentos que serão 
aplicados ao sinal medidos serão apresentados. 
5.1 PROCESSO DE REDUÇÃO DOS DADOS 
O processo de redução dos dados, esquematizado no diagrama da Figura 5.1, é 
composto de dois sistemas de medição independentes. Um deles, DATaRec® D20fe, é 
responsável por adquirir todas as informações pertinentes à aeronave que estão descritas no 
item 4.5. O Apêndice B mostra o histórico no tempo destas variáveis. Por fim, o sistema de 
aquisição, tem a função de capturar os sinais de ruído e vibração propostos no item 4.2. Este 
sistema será mais bem detalhado nesta seção. 
O TEAC GX1 Integrator é composto de dezesseis canais de medição e com faixa 
dinâmica de 98 dB (16 bits). Estipulou-se uma freqüência de amostragem de 20480 Hz, 
permitindo análises até a freqüência 8 kHz. Durante as medições, os sinais foram unicamente 
observados no domínio do tempo, permitindo apenas avaliar a presença de impulsos e ajustes 
na faixa dinâmica.  
O calibrador ACO Type 2124A foi aplicado aos sinais de pressão sonora dos 
microfones internos e dos externos, sendo que para estes últimos foi preciso utilizar o 
adaptador Brüel & Kjær DB 0979 em virtude de sua forma geométrica ser diferente da prevista 
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pelo calibrador. A calibração foi feita considerando um sinal de 124 dB na freqüência de 250 Hz 
e um janelamento tipo “flat top”. Para garantir que nenhum dano ao microfone tivesse ocorrido 
durante o vôo, a calibração foi feita antes e depois do ensaio. Não foi observada nenhuma 
alteração de calibração que pudesse indicar um defeito no microfone.  
Quanto à calibração dos acelerômetros, adotou-se os ganhos fornecidos pelo 
fabricante na carta de calibração de cada um dos mesmos. Este é um procedimento padrão 
adotado pelo grupo de ensaios da empresa. 
De posse dos sinais temporais e da calibração de cada um dos transdutores, rotinas 
desenvolvidas no Matlab® permitiram calcular o autoespectro, autodensidade espectral, 
densidade espectral cruzada, autocorrelação temporal, correlação temporal cruzada e 
coerência. Estes resultados são apresentados no domínio da freqüência (banda estreita e 1/3 
oitava, com e sem ponderação A) e também no domínio do tempo. 
Ensaio em 
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Análise Digital 
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Figura 5.1 – Diagrama de fluxo dos dados de medição. 
Para a transformação no domínio da freqüência preferiu-se empregar a janela 
Hanning por esta apresentar uma relação de compromisso entre amplitude e largura de banda 
que são coerentes com o tipo de sinal esperado para o fenômeno de excitação turbulenta. Para 
cada medição, foram consideradas sessenta médias em um minuto de tempo de amostragem 
sem overlap. Estas premissas determinam uma discretização na freqüência de 1 Hz. Três 
medições para cada condição de vôo da Tabela 4.2 foram realizadas. 
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Para as condições voadas, a Tabela 5.1 resume algumas informações das 
propriedades atmosféricas, número de Reynolds, faixa de Strouhal ( τωδ U ) e valores de 
pressão dinâmica. 
Tabela 5.1 – Parâmetros do escoamento. 
Altitude (ft) 20000 30000 35000 35000 35000 37000 37000 
Mach 0,43 0,63 0,58 0,60 0,63 0,60 0,63 
Xo [m] 4,95 4,95 4,95 4,95 4,95 4,95 4,95 
ρ [kg/m³] 0,652 0,458 0,380 0,380 0,380 0,348 0,348 
µ [N.s/m²] 1,61.10-5 1,49.10-5 1,43.10-5 1,43.10-5 1,43.10-5 1,42.10-5 1,42.10-5 
 ν [m²/s] 2,44.10-5 3,24.10-5 3,63.10-5 3,63.10-5 3,63.10-5 4,08.10-5 4,08.10-5 
c [m/s] 316,0 303,2 296,4 296,4 296,4 295,1 295,1 
Patm [Pa] 46559 30094 23842 23842 23842 21663 21663 
T∞ [K] 248,5 228,7 218,8 218,8 218,8 216,7 216,7 
U [m/s] 135,9 191,0 171,9 177,8 186,7 177,1 185,9 
Rex 2,8.107 2,9.107 2,3.107 2,4.107 2,5.107 2,1.107 2,3.107 
q∞ [Pa] 6026,5 8358,8 5609,6 6003,1 6618,4 5459,9 6019,5 
Shmin 7,6.10-2 5,1.10-2 6,6.10-2 6,2.10-2 5,7.10-2 6,3.10-2 5,8.10-2 
ShMax 6,0.10+2 4,1.10+2 5,3.10+2 5,0.10+2 4,5.10+2 5,1.10+2 4,7.10+2 
Os parâmetros da aeronave foram tomados durante todo o vôo e estão mostrados 
no Apêndice B. As médias dos parâmetros foram tomadas durante cada trecho e são 
apresentadas na Tabela 5.2. 
Tabela 5.2 – Parâmetros do vôo: média durante o período de medição. 
# Altitude (ft) Mach α (°) 
KIAS 
(kt) 
N1 E1* 
(rpm) 
N1 E2* 
(rpm) 
BPF** E1 
(Hz) 
BPF** E2 
(Hz) 
1 20005 0.429 2.40 268.4 15202 15203 3801 3801 
2 20002 0.431 2.33 269.9 10822 17795 2706 4449 
3 30004 0.631 0.97 376.8 18339 18338 4585 4584 
4 35003 0.581 3.20 338.6 17693 17695 4423 4424 
5 34983 0.600 2.74 350.5 17999 17999 4500 4500 
6 34987 0.633 2.07 370.0 18438 18438 4610 4610 
7 35191 0.598 2.60 349.7 14212 13969 3553 3492 
8 35207 0.630 1.77 367.2 14743 14524 3686 3631 
9 37002 0.602 3.10 349.2 18040 18045 4510 4511 
10 37004 0.631 2.51 365.9 18305 18305 4576 4576 
* E1, Motor Esquerdo / E2, Motor Direito 
** BPF, Freqüência de passagem de pás do fan do motor (Blade Pass Frequency) 
5.2 ANÁLISE DIGITAL DE SINAIS 
A Figura 5.2 retrata uma amostra no tempo do sinal de flutuação de pressão 
observado por um dos transdutores externos durante a altitude de 20000 ft e Mach 0,43. De 
maneira semelhante, este sinal pode ser coletado dos acelerômetros e do microfone instalado 
no interior do avião.  
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Este mesmo sinal, quando apresentado no domínio da freqüência, delineia um 
espectro conforme estabelecido na Figura 5.3. Em geral todas as medições apresentam 
comportamento semelhante. Observa-se um espectro com característica de banda larga e 
concentração de energia na faixa de freqüência entre 100 e 2000 Hz. Os picos bem definidos 
são relativos à freqüência fundamental de passagem (BPF – blade pass frequency) de pá do 
eixo do fan do motor e sua respectiva harmônica. Percebe-se, então, que o microfone é capaz 
de captar tanto a parte de flutuação de pressão em decorrência da turbulência como também a 
transmissão área do ruído gerado pelo motor. Análises posteriores mostrarão se a parcela de 
ruído devido ao motor afeta a medição de flutuação de pressão turbulenta. 
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Figura 5.2 – Amostra de flutuação de pressão em função do tempo (Microfone 1, FL 200 Mach 0,43) 
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Figura 5.3 –Densidade espectral da flutuação de pressão (Microfone 1, FL 200 Mach 0,43) 
De maneira análoga, a densidade espectral cruzada é uma função que correlaciona 
o sinal percebido por dois transdutores, neste caso os microfones, que estão sujeitos a um 
determinado campo de pressão. A Figura 5.4 mostra da densidade espectral cruzada para 
entre os microfones 1 e 3, separados em 150 mm na direção longitudinal. Na parte superior da 
figura observa-se a fase enquanto na parte inferior a magnitude do sinal é exibida. A figura 
também mostra que, a partir de 2 kHz, a fase entre os microfones é bastante afetada devido a 
turbulência no escoamento, reduzindo, assim, a faixa de freqüência onde é possível estimar a 
velocidade convectiva. 
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Figura 5.4 – Densidade espectral cruzada da flutuação de pressão (Microfone 1-3, FL 200 Mach 
0,43) 
O grau de correlação entre dos sinais também pode ser investigado através da 
correlação temporal cruzada entre os transdutores. Para o cruzamento entre os microfones 
alinhados na direção longitudinal, esta função é mostrada na Figura 5.5. À medida que os 
microfones distanciam-se o pico de correlação se desloca. Assim sendo, tomando as 
respectivas distâncias de separação e os tempos de atraso, pode-se obter as velocidades 
convectivas a partir da Equação (2.15). Analisando este resultado, pode-se apontar que uma 
freqüência de amostragem maior (aproximadamente quatro vezes a utilizada neste ensaio) 
proporcionaria que o pico fosse identificado com maior precisão e, conseqüentemente, a 
velocidade convectiva, calculada a partir desta função, também acompanharia esta tendência. 
Por fim, nota-se que à medida que a separação aumenta, a correlação temporal torna-se 
menor. Para uma separação de 150 mm, a medição do atraso temporal é menos perceptível 
justamente por esta apresentar dois “picos” muito próximos de máxima correlação. Assume, 
então, que o atraso acontece na região de “vale” entre estes picos.  
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Figura 5.5 – Correlação Temporal Cruzada (FL 200 Mach 0,43) 
Resultados de aceleração para os nove pontos na fuselagem são apresentados na 
Figura 5.6. Maiores níveis de vibração são percebidos na faixa entre 400 e 2 kHz. Picos de 
vibração são apresentados nas freqüências de passagem de pá e sua harmônica. A rotação do 
eixo da turbina também gera um pico de aceleração pouco abaixo nas freqüências de 570 e 
589 Hz, um para cada motor. Nenhum fenômeno foi atribuído aos picos das freqüências de 178 
e 451 Hz. Posteriormente, todos estes picos devem ser removidos para análise da TBL. 
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Figura 5.6 – Densidade espectral da aceleração na fuselagem (FL 200 Mach 0,43). 
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5.3 TRATAMENTO DOS DADOS DE FLUTUAÇÃO DE PRESSÃO 
Em virtude de a medição de flutuação de pressão ser sensível a fatores alheios ao 
foco da medição, faz-se necessário que o sinal seja devidamente avaliado quanto a sua 
validade, corrigido devido à dimensão do transdutor, suavizado para excluir fenômenos 
espúrios e normalizados para compará-los entre diferentes condições de vôo. Esta seção se 
propõe em detalhar estas etapas e trazer os novos espectros que serão utilizados na 
determinação de um novo modelo de flutuação de pressão, objetivo principal desta tese de 
doutorado. 
5.3.1 VALIDADE DOS DADOS DE MEDIÇÃO 
A medição de flutuação de pressão na superfície de um objeto sob altas velocidades 
está sujeita a diversos fatores que podem invalidar o evento, tais como precipitação, 
turbulência, erro na aquisição do sinal e até mesmo medições erradas. Para evitar que estes 
desvios não tragam interpretação equivocada da excitação turbulenta, os eventos espúrios 
foram segregados na análise dos dados. 
Dentre os eventos que poderiam invalidar a medição, pode-se mencionar: 
• danos na membrana superficial do transdutor; 
• desprendimento do transdutor da janela falsa; 
• desalinhamento entre transdutor e superfície; 
• saturação do sinal medido. 
Danos na membrana invalidam qualquer medição do transdutor em questão. 
Desprendimentos, por perturbar o fluxo no local de medição, tornam todo o ensaio inapropriado 
para análise. Felizmente estes eventos não foram identificados, os microfones resistiram 
perfeitamente a todo o carregamento do vôo. 
Como descrito no CAPÍTULO 4, foram identificados, ainda que sem muita precisão, 
desalinhamentos entre o microfone e a janela metálica. Estes desalinhamentos podem ter 
causado algum desvio dos resultados. A presença de desalinhamentos sempre foi 
considerada, para qualquer que fosse a tolerância de montagem especificada, pois a garantia 
de um perfeito alinhamento é muito pouco provável. Assim sendo, é necessário avaliar com 
cuidado este item. 
Por fim, saturações do sinal puderam ser facilmente identificadas e corrigidas 
durante o ensaio, não trazendo nenhuma preocupação para os passos futuros. Diante do 
exposto, assume-se que para toda e qualquer análise descrita a partir deste item, somente 
dados confiáveis farão parte da conclusão. 
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5.3.2 CORREÇÃO DO SINAL DEVIDO À DIMENSÃO DO MICROFONE 
Mesmo na ausência dos eventos descritos na seção anterior, o sinal percebido pelo 
transdutor não representa fielmente o campo de pressão que sobre si incide. A dimensão finita 
da membrana do transdutor faz com que este apresente limitações para traduzir com precisão 
o campo de pressão. Esta deficiência espacial é refletida em uma aparente incapacidade de 
descrever o sinal no tempo. 
Fisicamente, as estruturas turbulentas demonstram uma relação entre tamanho e 
freqüência. As estruturas maiores propagam-se com menores freqüências de oscilação, ao 
passo que as estruturas menores descrevem um padrão de turbulência com maior freqüência. 
Com isto em mente, assume-se que, para baixas freqüências, a dimensão do turbilhão é 
suficientemente grande para carregar toda a superfície de medição do transdutor. Por outro 
lado, na região de alta freqüência, onde as escalas são da mesma ordem ou até mesmo 
menores que a área do microfone, o carregamento de pressão acontece somente em parte da 
membrana. Este fenômeno provoca uma distorção entre a medição e o fato real. 
Corcos [33] abordou este problema e sugeriu expressões de correção que devem 
ser aplicadas sobre os sinais de densidade espectral de flutuação de pressão e correlação 
cruzada, particularizando seus resultados para microfones circulares e quadrados. Bhat [11] e 
Rizzi et al [36] aplicaram estas funções de correção em seus resultados. Rizzi et al [36] 
estudaram outras formas de correção do sinal, principalmente porque os transdutores utilizados 
por eles apresentaram uma geometria composta por pequenas membranas circulares 
distribuídas circunferencialmente. Afirmam também que, para geometria em forma de anel, é 
conveniente considerar o diâmetro efetivo do transdutor como o próprio diâmetro de um anel 
formado pelas pequenas membranas circulares. Além disso, expõe que para uma forma 
circular é conveniente considerar o raio efetivo como sendo o raio nominal dividido pela raiz de 
dois. Os autores [36] terminam afirmando que estas correções tornam o sinal de flutuação de 
pressão mais coerente com o padrão esperado. 
A Figura 5.7 apresenta a correção de Corcos para um dos transdutores para FL 200 
e Mach 0,43. Para o exemplo a seguir e todos os demais dados de flutuação de pressão o 
mesmo procedimento é aplicado. Em baixa freqüência quase nenhuma correção pode ser 
percebida, mas, por outro lado, em alta freqüência o sinal percebido pelo transdutor é 
sensivelmente menor que a flutuação de pressão medida por um transdutor ideal de dimensões 
infinitesimais. Foi considerado um diâmetro efetivo de 7,35 mm ( 24,10 ). 
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Figura 5.7 – Exemplo da aplicação da correção de Corcos na flutuação de pressão (Microfone 1,  
FL 200 Mach 0,43). 
Como se nota, estas correções são não-triviais, pois envolvem fenômenos físicos 
complexos e um equacionamento matemático complicado e, por conta disto, é então preferível 
o emprego de transdutores de dimensões reduzidas. 
5.3.3 MÉDIAS NA FREQÜÊNCIA 
Na tentativa de tornar o resultado mais representativo com aquilo que é esperado em 
problemas que envolvem a excitação por fluxo, é sugerido um procedimento de remoção de 
informações incompatíveis com o fenômeno. Tons e efeitos tipo “serra” são exemplos. A 
extração de tons deve ser feita manualmente do sinal de flutuação de pressão. Regiões 
serrilhadas podem ser extraídas a partir de médias ou readequação de espectro de freqüência 
em bandas. No trabalho de Bhat [11], foi identificado ruído devido ao jato do motor na região 
localizada atrás da asa. Na região dianteira, por sua vez, em situações de baixa velocidade, 
foram percebidos ruídos de turbofan, também irradiado pelo motor. Quando em velocidades 
maiores, alguns tons relativos à freqüência de passagem de pá do fan foram notados. Bhat 
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apresentou seus resultados em bandas de 10 Hz até 500 Hz e, a partir desta freqüência, em 
bandas de 1/24 de oitava. 
Conforme a seção 4.4, os resultados foram obtidos a partir de 1 Hz até a freqüência 
de 8 kHz, com intervalos de 1 Hz. Buscando facilitar a visualização do espectro de flutuação de 
pressão através da suavização do sinal, algumas médias nas bandas foram reconstruídas, 
seguindo os mesmos procedimentos adotados por Bhat [11]. A Figura 5.8 traz o mesmo 
espectro de flutuação de pressão, representado sob diferentes bandas de freqüência. 
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Figura 5.8 – Média da flutuação de pressão em função de diferentes bandas de freqüência 
(Microfone 1, FL 200 Mach 0,43). 
A partir da análise da Figura 5.8, é possível perceber que a nova banda de 
freqüência permite que a energia seja associada em bandas maior largura e, desta forma, 
reduzam as variações entre freqüências adjacentes. Este passo é fundamental para futuros 
processos de ajuste dos parâmetros dos modelos de flutuação de pressão. 
Embora a etapa aqui descrita seja essencial para uma boa caracterização de 
modelos de TBL, esta ainda não é suficiente. Algumas informações contidas no espectro 
devem ser apropriadamente analisadas e, se necessário, retiradas das análises de flutuação 
de pressão. Um exemplo pode ser visto na própria Figura 5.8, onde o pico devido à freqüência 
de passagem de pá (BPF) do fan é percebido tanto em banda estreita quanto em banda de 
1/24 de oitava. Para os ajustes que serão apresentados posteriormente, a BPF e os demais 
tons que porventura apareçam serão eliminados do processo de otimização através de rotinas 
capazes de detectar o pico quando este for 2 dB maior que o valor médio da pressão nas cinco 
freqüências laterais. Para minimizar o tempo de processamento, a identificação do pico foi feita 
nas curvas com as novas bandas de freqüência. 
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5.3.4 ADIMENSIONALIZAÇÃO DO ESPECTRO DE FLUTUAÇÃO DE 
PRESSÃO 
O comportamento de excitação causado pela camada limite turbulenta, na maior 
parte das vezes, não demonstra uma relação direta com o domínio de freqüência em Hertz ou 
radianos por segundos. Como mostrado no CAPÍTULO 3, as flutuações de pressão são mais 
bem representadas por variáveis adimensionais. Está afirmação aplica-se tanto para o domínio 
de freqüência, onde se costuma substituir pelo número de Strouhal, quanto para o eixo de 
pressão propriamente dito. 
Muitos autores sugeriram diferentes maneiras de adimensionalizar a flutuação de 
pressão na tentativa de identificar padrões de comportamento em relação à faixa de 
freqüência. Farabee e Cassarela [43] sumarizaram diferentes parâmetros de escalonamento do 
espectro e, através destes, classificaram as faixas de excitação em três regiões distintas. 
Uma vez que todas as variações de velocidade dentro da camada limite contribuem 
na flutuação de pressão junto à parede, não há um fator de escalonamento universal para a 
camada limite. Além disto, à medida que os vórtices dentro da camada se afastam da parede, 
eles são convectados com diferentes velocidades. Como as estruturas turbulentas são 
inevitavelmente complexas, não é inesperado que mais de um conjunto de fatores consigam 
colapsar os dados experimentais. 
Para a região de baixa freqüência, descritas por 5≤τωδ U , a energia é gerada 
pelas escalas externas da camada limite e os autores sugerem que as flutuações de pressão 
colapsem através da representação ( ) ∗
∞∞
Φ δω 2qUPP . Utilizar a tensão de cisalhamento 
( wτ ) na parede também é apropriado pela este caso. 
Para a região das médias freqüências ( 1005 ≤≤ τωδ U ), Keith et al [44] 
concluíram que as partes mais externas a camada limite são devidamente colapsadas quando 
escalonadas por 
∞
∗ Uδ  e ∗
∞∞
δ2qU , respectivamente, no eixo de freqüência e flutuação de 
pressão. Mas, também podem ser igualmente representados quando aplicados 
∞
∗ Uδ  e 
∗
∞
δτ 2wU , se não marginalmente melhores. Bull e Langeheineken in Bull [45] encontraram 
melhores resultados quando adotaram o escalonamento em função da espessura da camada 
limite, ou seja, apresentaram a flutuação de pressão na forma de ( ) δρω τ32UwPPΦ  em função 
de τωδ U . Farabee e Casarella também encontram bons resultados aplicando esta ultima 
representação e acreditaram ser esta a forma mais efetiva para a faixa das medias freqüências. 
Os autores identificaram que os máximos de flutuação acontecem em freqüências em torno de 
50≅τωδ U , seguido de decaimento proporcional a 1−ω . Sugerem também que movimentos 
irrotacionais fora da camada limite influenciam fortemente na flutuação de pressão na faixa 
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entre 7030 ≤≤ τωδ U , resultados estes confirmados nos estudos de Wilczynski e Casarrela 
[79]. Além destes autores, Efimtsov também baseou seus estudos neste mesmo conjunto de 
escalonadores encontrando uma boa concordância nas suas análises. 
Já para a região de freqüências mais altas 3,02 ≥τνω Uw , há um consenso entre a 
maioria dos autores [45] que a pressão pode ser efetivamente caracterizada por 
( ) wwPP U ντω τ 22Φ . Percebe-se que para as freqüências em questão, as escalas viscosas 
mais internas da camada limite são responsáveis pela maior parte da excitação. 
Ainda, Farabee e Casarella também mencionaram uma outra parte do espectro 
definida como região universal, ou ainda, região de overlap +≤≤ δωδ τ 3,0100 U  (onde 
νδδ τU=+ ). A procedência do nome é em virtude de esta faixa apresentar características 
de flutuação contidas nas médias e altas freqüências. 
Esquematicamente, a Figura 5.9 mostra o comportamento descrito pelo espectro de 
excitação e destaca cada uma das faixas descritas com suas respectivas tendências de 
comportamento. 
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Figura 5.9 – Característica espectral da flutuação de pressão para diferentes regiões de freqüência. 
Na Tabela 5.3 seguem algumas constantes de adimensionalização encontradas 
durante a revisão bibliográfica. 
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Tabela 5.3 – Variáveis adimensionais encontradas na revisão bibliográfica. 
 
Variável 
Primitiva Adimen. #1 Adimen. #2 Adimen. #3 Adimen. #4 
Freqüência ω  [rad/s] τωδ U  ∞∗ Uωδ  ∞Uωδ  2τνω Uw  
PSD 
Pressão 
( )ωPPΦ  
[Pa²/(rad/s)] 
( )
δρ
ω
τ
32Uw
PPΦ
 
( )
∗
∞
∞
Φ
δ
ω
2q
UPP
 
( )
∗
∞
Φ
δτ
ω
2
w
PP U
 
( )
ww
PP U
ντ
ω τ
2
2Φ
 
A visualização do resultado sob este nova perspectiva pode indicar a existência de 
algum comportamento comum para todas as condições de vôo ensaiadas. Como exemplo, as 
correções de pico de banda larga aplicadas por Rackl & Weston [14] foram definidas para uma 
região constante de Strouhal. 
A Figura 5.10 apresenta todas as medições válidas de flutuação de pressão para os 
microfones externos em todas as condições de vôo da Tabela 4.2. Percebe-se que os 
espectros têm a mesma forma, todavia apresentam valores r.m.s. diferentes, cada qual de 
acordo com a sua respectiva condições de vôo. 
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Figura 5.10 – Flutuação de pressão para todos os microfones e condições de vôo. 
A Figura 5.11, por sua vez, mostra o espectro de flutuação de pressão através das 
quatro adimensionalizações descritas na Tabela 5.3. Para as medições deste trabalho, 
observa-se que a representação da flutuação através de ( ) δρω τ32UwPPΦ  em função de 
τωδ U  é a que melhor colapsa os resultados. Por esta característica, este conjunto será 
adotado nas próximas análises a serem descritas neste documento. Além disto, a maior parte 
da energia encontra-se distribuída na região de médias freqüências e, somente uma parte na 
região dita como universal, o que vem a corroborar a escolha deste conjunto de escalonadores. 
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Igualmente, estas mesmas constantes de adimensionalização podem ser aplicadas para a 
correlação espacial entre dois pontos. 
Nota-se, também, que os conjuntos adimensionais #2, #3 e #4 apresentam algumas 
curvas que são discrepantes das demais. Estas curvas representam o conjunto de dados 
relativos a altitude de 30000 ft e Mach 0,63, sendo esta a condição de maior pressão dinâmica 
(
∞
q ) dentre todos os perfis voados, cerca de 26% acima da segunda maior pressão dinâmica. 
Também é a condição de menor espessura da camada limite, logo, qualquer pequeno 
desalinhamento entre os microfones pode acarretar em variações mais acentuadas da 
flutuação de pressão. 
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Figura 5.11 – Flutuação de pressão adimensional para todos os microfones e condições de vôo. 
Embora a representação em forma de variáveis adimensionais seja muito apropriada 
e conveniente, em nenhum momento deve-se descartar totalmente a avaliação dos resultados 
através da sua dependência primitiva. Por exemplo, Rackl & Weston [14] identificam uma 
correção para o decaimento da flutuação de pressão em altas freqüências, propondo que esta 
aconteça a partir da freqüência de 1 kHz, independente a condição de vôo.  
 
  
 
CAPÍTULO 6 
MODELAGEM DA FLUTUAÇÃO DE PRESSÃO 
Nas próximas seções, uma metodologia para caracterizar a camada limite turbulenta 
será detalhada, bem como sua validação através da comparação dos níveis de vibração 
simulados com os níveis obtidos em vôo. Para tanto, este capítulo tem quatro objetivos 
específicos, os quais são: 
• apresentar e comparar resultados experimentais com resultados 
provenientes de simulações CFD; 
• determinar através das medições externas as variáveis velocidade 
convectiva, decaimento espacial e flutuação de pressão; 
• comparar e os valores de vibração medidos em vôo com aqueles calculados 
por modelos SEA e FEM a partir dos modelos de excitação turbulenta e, 
desta forma, permitir a validação da excitação; 
• realizar comentários adicionais a respeito dos resultados. 
6.1 SIMULAÇÃO DE CFD PARA EXTRAÇÃO DE PARÂMETROS 
DA TBL 
Buscando minimizar a discrepância entre os modelos e o experimento, propõe-se 
extrair informações mais detalhadas da camada limite a partir de simulações estacionárias 
(steady state) do escoamento em torno da aeronave.  
Nos últimos anos, o desenvolvimento das técnicas de simulação computacional 
tornou possível predizer o comportamento do fluido através de solução numérica. Com o auxílio 
desta ferramenta é possível estimar parâmetros do escoamento com a inclusão de 
complexidades no problema, tais como geometrias e condições de contorno. Este benefício 
vem de encontro à necessidade de identificar corretamente a camada limite em situações onde 
a geometria de interesse afasta-se das aproximações feitas, como por exemplo, ao se adotar 
modelos analíticos para placas planas. É, então, sugerido estimar a camada limite a partir de 
análises numéricas via CFD. 
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6.1.1 O MODELO TURBULENTO 
Uma categoria de modelos turbulentos conhecida como RANS (Reynolds-Averaged 
Navier Stokes) tem sido aplicada com relativo sucesso. Neste caso, a turbulência é tratada 
através de uma abordagem que efetua uma média temporal do tensor de Reynolds aplicada a 
um intervalo suficientemente longo. Diversos modelos turbulentos estão disponíveis para 
solução de problemas desta categoria. O modelo turbulento k- ε é um dos mais utilizados para 
representar estes fenômenos, principalmente devido a sua robustez, velocidade e razoável 
qualidade dos resultados para a maioria dos escoamentos. Todavia, este modelo apresenta 
pobre representação de fenômenos onde não há equilíbrio dentro da camada limite. Por 
apresentar esta deficiência, a solução pode indicar tardiamente efeitos de separação da 
camada limite e até mesmo subestimar a quantidade de pontos de separação. Esta 
característica pode levar a conclusões otimistas quanto ao desempenho de componentes. 
Para solucionar esta limitação do modelo anterior, novos modelos têm sido 
desenvolvidos na tentativa de representar com mais fidelidade o comportamento dentro da 
camada limite.  
Dentre os modelos RANS, aponta-se o modelo “Shear Stress Transport” (SST) como 
sendo um dos mais efetivos [46]. Este é caracterizado por resolver os fenômenos junto à 
parede através de modelos baseados nas escalas de energia cinética turbulenta e no domínio 
da freqüência, ao passo que utiliza o modelo k- ε para as demais regiões do fluido. Para 
garantir uma transição suave entre a camada limite e restante do fluido, são aplicadas funções 
de transições entre as duas regiões. O desempenho do modelo SST tem sido estudado em um 
grande número de problemas. É citado como um dos mais precisos para aplicações 
aerodinâmicas [47]. As simulações foram feitas através do código comercial CFD++©. 
6.1.2 ANÁLISE DE CONVERGÊNCIA DE MALHA 
Quando se está interessado na representação do escoamento dentro da camada 
limite, a qualidade da malha é fundamental para assegurar a precisão dos resultados. Para o 
caso em questão, devido à necessidade de representar fielmente os fenômenos dentro da 
camada limite, tais como a tensão cisalhante na parede e a transferência de calor, a malha 
gerada apresenta duas regiões distintas quanto ao tipo e refino.  
Para garantir a representatividade dos resultados de CFD, foram utilizadas 3 malhas 
com diferentes ordem de refinamento, as quais continham aproximadamente 1,65x106, 
2,65x106 4,38x106 elementos. A Figura 6.1, Figura 6.2 e Figura 6.3 indicam o grau de 
refinamento destas malhas. O campo de pressão estático na superfície foi o critério adotado 
para análise de convergência dos resultados. A escolha deste parâmetro se deve a sua 
associação com os níveis de flutuação de pressão r.m.s. que devem ser percebidos em 
situações reais. Assim sendo, a distribuição de pressão para cada uma dessas malhas está 
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representada na Figura 6.4. É importante notar a concordância entre os campos de pressões, 
tanto sobre a superfície da aeronave quanto no plano de simetria. Localmente, a pressão nos 
pontos 1, 2, 3 e 4, conforme esquematizado na Figura 4.1, foi utilizada como critério para 
analisar a convergência dos resultados. Nos resultados apresentados na Figura 6.5, nota-se 
que a pressão nestes quatro pontos descritos tem uma diferença de menos de 0,1% em quase 
todos os casos. Considerando os dados apresentados e o tempo e os recursos computacionais 
disponíveis durante o desenvolvimento de produto, optou-se pela malha de 2,65x106 de 
elementos para os cálculos apresentados nesse trabalho. 
 
Figura 6.1 – Malha com refino menor. 
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Figura 6.2 – Malha com refino intermediário. 
 
Figura 6.3 – Malha com refino maior. 
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Figura 6.4 – Campo de pressão para as malhas testadas: 
(a) refino menor; (b) refino intermediário; (c) refino maior. 
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Figura 6.5 – Convergência de pressão para as malhas testadas. 
Para a malha escolhida, na direção normal à superfície da aeronave foi gerada uma 
malha estruturada contendo aproximadamente dois milhões de elementos prismáticos, sendo 
que y+=50 (este parâmetro indica o grau de refino próximo à parede). Finalmente, a 
representação do restante do domínio foi feita a partir de uma malha não-estruturada com 
quinhentos mil elementos. A Figura 6.6 mostra detalhes da malha. 
(a) (b) (c) 
Mic 01 Mic 02 
Mic 03 Mic 04 
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Figura 6.6 – Detalhes de malha de CFD utilizada nas simulações de camada limite. 
6.1.3 CONDIÇÕES DE CONTORNO 
Na parede foi utilizada uma condição não porosa e sem escorregamento, resultado 
da suposição de escoamento viscoso. O valor de y+ está dentro de limites adequados para o 
uso de condições de parede implementadas no software CFD++©. A lei de parede adotada, 
denominada “advanced two-layer” [48], é mais eficiente em descrever os fluxos de quantidade 
de movimento e energia em condições que se aproximem de uma placa plana e com 
gradientes de pressão sem grandes variações. A condição utilizada baseia-se em um 
escalonamento da velocidade proporcional a raiz quadrada da energia cinética turbulenta, 
diferente da tradicional velocidade de fricção, wu )/( ρττ = . Uma das vantagens dessa 
implementação é que a função de parede implementada nesse software comercial evita a 
ocorrência de um valor nulo de τu  em regiões de separação ou recolamento, onde 0=wτ . 
Tanto para a equação de conservação de momentum quanto para a de conservação de 
energia, são adicionadas equações de fluxo para o balanço da propriedade do primeiro 
elementos em contato com a parede. O modelo é dito “two-layer”, ou “duas camadas”, pois 
equações de fluxo diferentes são utilizadas nos casos em que o primeiro elemento é 
posicionado com 2.11* <y , em que 
w
w kycy
µ
ρµ 4/1
* =
 e y  é a distância do centróide do primeiro 
elemento até a parede. 
Para o campo distante (farfield), foi utilizada a condição de contorno denominada 
“Characteristics-based Inflow/Outflow”. Essa condição é recomendável quando uma velocidade 
é esperada, situação que se confirma uma boa aproximação na medida em que se afasta, do 
corpo da aeronave, a condição de contorno do farfield. Esta condição, ao invés de usar valores 
especificados como acontece nas condições no contorno diretamente, resolve um problema de 
Riemann no contorno, usando os dados como um estado virtual fora do domínio [48]. Os 
valores resultantes dessa solução são, então, utilizados para o cômputo do fluxo na interface. 
Essa condição de contorno determina o número de Mach local e direção do fluxo, sendo 
aplicável tanto para escoamentos subsônicos e supersônicos. 
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6.1.4 RESULTADOS DE CFD 
Definem-se os eixos da malha como sendo, x no sentido longitudinal da aeronave, 
y no sentido da envergadura da asa e, por fim, z é a direção vertical. A Figura 6.7, Figura 6.8 e 
Figura 6.9 apresentam comparações entre os modelos de espessura de camada limite e o 
resultado via CFD para a linha central no teto da aeronave, isto é, a linha superior definida pelo 
planos y=0. Define-se a espessura da camada limite como sendo a posição onde o perfil de 
velocidade atinge 99% da velocidade de fluxo livre. 
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Figura 6.7 – Espessura da camada limite, 20000 ft / Mach 0,43. 
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Figura 6.8 – Espessura da camada limite, 35000 ft / Mach 0,60. 
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Figura 6.9 – Espessura da camada limite, 37000 ft / Mach 0,63. 
Os gráficos demonstram um comportamento particular para a camada limite que não 
é naturalmente representado pelos modelos semi-empíricos. Nota-se que, em geral, na região 
onde Xo ≅ 5,5m os resultados numéricos tendem a tornarem-se mais próximos àqueles 
estabelecidos pelos modelos. Resumidamente, os efeitos de aceleração que ocorrem na região 
próxima ao teto do cockpit (Xo < 3,0m) produzem um achatamento da camada limite que, no 
percurso da partícula, volta a recuperar sua espessura como se estive escoando sobre uma 
placa perfeitamente plana. Já para regiões posteriores a Xo ≅ 5,5m, efeitos de “down wash” 
(deslocamento das linhas de corrente devido à aceleração do fluido na raiz da asa) associados 
a geometria da fuselagem produzem um redução da camada limite no extradorso da aeronave. 
Para regiões fora da linha superior central da fuselagem, espera-se que a espessura da 
camada limite afaste-se mais ainda das predições via modelos semi-empíricos. O 
comportamento das linhas de corrente, representado na Figura 6.10, exemplifica este 
fenômeno de retração da camada limite. Na mesma figura também é possível avaliar mapas a 
respeito do coeficiente de fricção na parede, outra propriedade que pode ser extraída destas 
simulações. 
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Figura 6.10 – Linhas de cisalhamento e coeficiente de fricção, FL 200 / Mach 0,43. 
A espessura da camada também sofre variações ao longo da circunferência. Este 
tipo de comportamento não é previsto através de modelos semi-empíricos, podendo ser 
avaliados somente através de simulação numérica. A Figura 6.11 mostra detalhes da camada 
limite em uma seção onde Xo = 4.95m. Nota-se que as espessuras modificam-se ao longo da 
circunferência, muito provavelmente devido aos efeitos de aceleração que são diferentes de 
acordo com a posição. Exemplificando, na parte inferior da seção transversal (Figura 6.11) a 
camada limite sofre um aumento de espessura devido à desaceleração do escoamento na 
direção longitudinal. 
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Figura 6.11 – Variação circunferencial da espessura da camada limite. 
Além de espessura de camada limite, resultados próximos a parede podem ser 
extraídos, tais como, tensão de cisalhamento, temperatura, coeficiente de pressão – definido 
por ( ) 221 ∞∞−= UppCp ρ , coeficiente de fricção, entre outros. A Figura 6.12 mostra a 
comparação entre alguns resultados de coeficiente de fricção simulados com dados de 
formulações semi-empíricas. Na região onde a fuselagem tem diâmetro constante, os modelos 
semi-empíricos para coeficiente de fricção mostraram-se relativamente confiáveis. 
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Figura 6.12 – Coeficientes de fricção na parede extraídos no extradorso da aeronave. 
Estas análises demonstram a importância do uso de simulações CFD em situações 
deste tipo justificando assim a utilização desta ferramenta para a reconstrução dos modelos de 
flutuação de pressão. A Tabela 6.1 compara, para todas as condições de vôo, os parâmetros 
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da camada limite turbulenta obtidos através das relações empíricas com aqueles obtidos a 
partir das simulações de CFD. O comparativo é feito tomando como referência a posição do 
microfone central do array mostrado pela Figura 4.1. 
Tabela 6.1 – Parâmetros da camada limite turbulenta. 
   δ [mm] Cf x103 τw [N/m²]  Tf [K] 
# Altitude Mach MSE CFD MSE CFD MSE CFD MSE CFD 
1 20 kft 0,43 59,5 52,3 2,202 2,352 13,27 14,03 238 256,2 
2 20 kft 0,43 Assumir valores do caso #1 
3 30 kft 0,63 58,9 49,1 2,012 2,335 16,82 19,32 238 245,0 
4 35 kft 0,58 61,5 57,3 1,989 2,371 11,16 13,11 238 232,5 
5 35 kft 0,60 61,1 55,9 1,979 2,348 11,88 13,91 238 233,4 
6 35 kft 0,63 60,5 53,4 1,965 2,338 13.00 15,29 238 234,7 
7 35 kft 0,60 Assumir valores do caso #5 
8 35 kft 0,63 Assumir valores do caso #6 
9 37 kft 0,60 62,6 57,4 1,995 2,356 10,89 12,68 238 231,2 
10 37 kft 0,63 62,0 55,0 1,981 2,329 11,92 13,82 238 232,5 
*MSE – Modelo Semi-Empírico 
De forma a ilustrar as diferenças ocasionadas pela utilização dos parâmetros em 
CFD, a Figura 6.13 apresenta para a condição FL 300 e Mach 0,63 os resultados de flutuação 
de pressão. Nota-se, que para a flutuação de pressão de Rackl & Weston tem seu forma 
bastante alterada, principalmente no deslocamento do pico de máxima amplitude, pois este é 
dependente da espessura da camada limite. Também, percebe-se um leve aumento da 
amplitude que é causado pela elevação da tensão de cisalhamento junto à parede.  
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Figura 6.13 – Comparação dos espectros de flutuação de pressão calculados a partir de equações 
semi-empíricas e parâmetros de CFD. 
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Os coeficientes de decaimento espacial também sofrem modificações com a adoção 
dos valores de CFD, conforme pode ser visto na Figura 6.14 e Figura 6.15. O aumento da 
amplitude da curva de decaimento deve-se à redução da espessura da camada limite. 
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Figura 6.14 – Comparação dos decaimentos espaciais longitudinais calculados a partir de 
equações semi-empíricas e parâmetros de CFD. 
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Figura 6.15 – Comparação dos decaimentos espaciais laterais calculados a partir de equações 
semi-empíricas e parâmetros de CFD. 
6.2 DETERMINAÇÃO DA VELOCIDADE DE CONVECÇÃO 
As estruturas turbulentas que compõe o campo de pressão viajam dentro da camada 
limite a uma velocidade menor que o fluxo livre. A velocidade de convecção ( cU ), ou 
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velocidade convectiva, descreve a taxa que um turbilhão se move e é responsável por 
determinar o acoplamento de forma entre o campo de pressão e o deslocamento de flexão em 
corpos flexíveis. Nas freqüências em que a velocidade convectiva é igual à velocidade de 
flexão acontecem as maiores trocas de energia entre escoamento e estrutura. 
Do ponto de vista experimental, a determinação da velocidade convectiva pode ser 
feita através de dois métodos que serão agora descritos. 
6.2.1 VELOCIDADE DE CONVECÇÃO A PARTIR DA CORRELAÇÃO 
TEMPORAL 
A correlação temporal normalizada é matematicamente definida como: 
( ) ( ) ( )( )[ ] ( )[ ]
rmsrms
T
T
T
xpxp
dttxptxp
T
xR ξ
τξ
τξ rrr
rrr
rr
+
++
=
∫
−
∞→
,,
2
1lim
,,  
(6.1) 
onde ( )xp r  é a flutuação de pressão na superfície na posição xr , ( )21,ξξξ =r  é o vetor de 
separação espacial entre dois pontos, t é o tempo e τ  é o tempo de atraso entre os sinais. 
Para os casos analisados, todas as funções de correlação temporal exibiram um 
comportamento esperado para o fenômeno de excitação convectiva: 
• para separações longitudinais o pico da correlação ocorre com tempo de 
atraso correspondente a velocidade de convecção e a magnitude do pico 
decresce com o aumento da separação entre os microfones. A velocidade 
convectiva pode ser calculada fazendo a divisão do espaçamento pelo 
respectivo atraso do pico de correlação. Nas medições não foram 
investigadas grandes distâncias de separação, somente nos microfones da 
mesma janela; 
• para separações laterais o pico ocorre com tempo de atraso próximo de zero 
e apresenta valores muito baixos, visto que a correlação é extremamente 
baixa.; 
• para mesma distância de separação, a magnitude na direção longitudinal é 
muito maior que na direção lateral. 
A Figura 6.16 apresenta os resultados de correlação temporal para os microfones 
alinhados na direção longitudinal para todas as condições de vôo. Na Figura 6.17 é possível 
avaliar a mesma função para microfones lateralmente separados. Vale ressaltar que três 
medições foram realizadas para cada condição de vôo e estão apresentadas nas figuras que 
seguem. Praticamente é possível identificar o pico de atraso para quase todas as condições de 
vôo, exceto para a altitude de 20000 ft e velocidade Mach 0,43. Nesta condição, algumas 
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amostras, representadas através de linhas tracejadas, apresentaram discrepâncias em relação 
às demais e, por conta disto, será excluída das próximas análises. 
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Figura 6.16 – Correlação temporal, direção longitudinal 
(  0 mm;  60 mm;  90 mm;  150 mm). 
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Figura 6.17 – Correlação temporal, direção lateral (  0 mm;  60 m). 
Uma vez que o ângulo real das linhas de cisalhamento não é conhecido, nenhuma 
correção pode ser aplicada devido ao desalinhamento do fluxo com o vetor formado pelos 
transdutores. Para a separação lateral, o pico é extremamente sutil e acontece ligeiramente 
próximo ao tempo zero de atraso, o qual pode ser explicado devido à baixa correlação entre os 
transdutores 2 e 4 e ao pequeno desalinhamento entre os mesmos (vide Figura 4.1). 
Fazendo a razão entre as separações longitudinais e os tempos de atraso, chega-se 
aos seguintes valores de velocidade convectiva (vide Tabela 6.2). As células sombreadas 
indicam as medições que foram descartadas. 
Modelagem da Flutuação de Pressão 98 
Desenvolvimento de Um Modelo Semi-Empírico para Estimativa de Excitação Turbulenta em Aeronaves com Auxílio de 
Dinâmica dos Fluidos Computacional 
Tabela 6.2 – Velocidade de convecção no interior da camada limite. 
Uc [m/s] Separação: 60 mm Separação: 90 mm Separação: 150 mm 
FL Mach Idle (1) (2) (3) (1) (2) (3) (1) (2) (3) 
200 0,43 ─ 111,7 111,7 102,4 115,2 115,2 115,2 109,7 118,2 109,7 
200 0,43 E1 111,7 111,7 111,7 115,2 122,9 122,9 118,2 122,9 118,2 
300 0,63 ─ 153,6 153,6 153,6 167,6 167,6 167,6 161,7 170,7 170,7 
350 0,58 ─ 153,6 153,6 153,6 153,6 153,6 153,6 153,6 153,6 153,6 
350 0,60 ─ 153,6 153,6 153,6 153,6 153,6 153,6 153,6 153,6 153,6 
350 0,60 E1/E2 153,6 153,6 153,6 153,6 153,6 153,6 153,6 153,6 153,6 
350 0,63 ─ 153,6 153,6 153,6 167,6 167,6 167,6 161,7 161,7 161,7 
350 0,63 E1/E2 153,6 153,6 153,6 167,6 167,6 167,6 161,7 161,7 161,7 
370 0,60 ─ 153,6 153,6 153,6 153,6 153,6 153,6 153,6 153,6 153,6 
370 0,63 ─ 153,6 153,6 153,6 167,6 167,6 167,6 161,7 161,7 153,6 
A razão entre a velocidade convectiva e a velocidade de fluxo livre determina o 
coeficiente de velocidade convectiva que, de acordo com os trabalhos já publicados, variam 
entre 0,60 e 0,85. A Tabela 6.3 mostra os resultados encontrados no experimento realizado e, 
como se pode perceber, existe uma tendência de os valores se situarem no limite superior do 
esperado, sendo que, em alguns casos, notam-se valores ainda maiores. Atribui-se este 
comportamento aos efeitos de aceleração do fluido na região de medição, visto que a janela se 
encontra logo a frente do bordo de ataque da asa onde efeitos de “down wash” (deslocamento 
das linhas de corrente devido à perturbação ocasionada pela asa) são pronunciados. 
Tabela 6.3 – Coeficiente de convecção no interior da camada limite. 
Coef. Convecção Separação: 60 mm Separação: 90 mm Separação: 150 mm 
FL Mach Idle (1) (2) (3) (1) (2) (3) (1) (2) (3) 
200 0,43 ─ 0,81 0,81 0,74 0,83 0,83 0,83 0,79 0,86 0,79 
200 0,43 E1 0,80 0,80 0,80 0,83 0,89 0,89 0,85 0,89 0,85 
300 0,63 ─ 0,79 0,79 0,79 0,86 0,86 0,86 0,84 0,88 0,88 
350 0,58 ─ 0,88 0,88 0,88 0,88 0,88 0,88 0,88 0,88 0,88 
350 0,60 ─ 0,85 0,85 0,85 0,85 0,85 0,85 0,85 0,85 0,85 
350 0,60 E1/E2 0,85 0,85 0,85 0,85 0,85 0,85 0,85 0,85 0,85 
350 0,63 ─ 0,81 0,81 0,81 0,88 0,88 0,88 0,85 0,85 0,85 
350 0,63 E1/E2 0,81 0,81 0,81 0,88 0,88 0,88 0,86 0,86 0,86 
370 0,60 ─ 0,86 0,86 0,86 0,86 0,86 0,86 0,86 0,86 0,86 
370 0,63 ─ 0,82 0,82 0,82 0,89 0,89 0,89 0,86 0,86 0,86 
Finalmente, Tabela 6.4 traz resumidamente os valores do coeficiente de convecção 
que serão utilizados no decorrer deste trabalho para cada uma das condições de vôo 
ensaiadas. 
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Tabela 6.4 – Coeficiente de convecção médio. 
FL Mach Idle Coef. Convecção 
200 0,43 ─ 0,828 
200 0,43 E1 0,844 
300 0,63 ─ 0,839 
350 0,58 ─ 0,880 
350 0,60 ─ 0,850 
350 0,60 E1/E2 0,850 
350 0,63 ─ 0,847 
350 0,63 E1/E2 0,850 
370 0,60 ─ 0,860 
370 0,63 ─ 0,857 
6.2.2 VELOCIDADE DE CONVECÇÃO A PARTIR DA CORRELAÇÃO 
CRUZADA 
A densidade espectral cruzada é definida como a Transformada de Fourier da 
correlação temporal cruzada entre dois pontos separados por uma distância ( )21,ξξξ =r . No 
item anterior (6.2.1) a correlação temporal é apresentada de maneira normalizada, todavia, 
para a correlação cruzada nenhuma normalização será adotada. Assim sendo, a definição da 
correlação cruzada é: 
( ) ( ) ( )∫ ∫
∞
∞−
−
−
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

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
++= ττξωξ ωτ dedttxptxp
T
xS i
T
T
Tpp
,,
2
1lim,,
rrrrr
 (6.2) 
A expressão (6.2) retorna uma função complexa, sendo mais comum representá-la 
através de sua magnitude e fase. Através da fase, é possível identificar o número de 
comprimentos de onda que se formam entre os microfones e, a partir daí, calcular a velocidade 
de convecção, agora em função da freqüência. Utiliza-se a equação (2.16) neste procedimento. 
A Figura 6.18, Figura 6.19 e Figura 6.20 apresentam as curvas de correlação 
espectral cruzada para a condição FL 200 Mach 0,43. Na parte superior delas, a fase é 
apresentada, enquanto o segundo e terceiro gráfico trazem a parte real e imaginária, 
respectivamente. Em azul pode-se visualizar o resultado experimentado pelos transdutores. 
Nota-se que a fase é bastante sensível às flutuações de pressão em torno do valor “médio” 
entre freqüências adjacentes. Para facilitar os cálculos da velocidade convectiva, optou-se por 
descrever a parte real e imaginária da correlação cruzada através de polinômios de vigésima 
ordem que foram ajustados entre a faixa de 100 e 3500 Hz (curvas em vermelho). Nesta região 
de freqüência pode-se garantir a confiabilidade da fase para a maioria das medições, exceto 
para grandes espaçamentos dos microfones (vide Figura 6.20). Extrapolações fora da faixa de 
freqüência podem levar a resultados fisicamente incoerentes. Mais adiante, quando as funções 
coerências forem apresentadas, poder-se-á comprovar que para os maiores espaçamentos a 
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coerência entre os transdutores cai consideravelmente e, por conta disto, observa-se também 
na fase.  
Finalmente, a Figura 6.21, Figura 6.22 e Figura 6.23 mostram os coeficientes de 
convecção para três condições de vôo ensaiadas e, em cada um dos gráficos, os coeficientes 
obtidos através da correlação temporal são também mostrados através de linhas tracejadas. 
Nota-se uma boa concordância entre os coeficientes constantes e aqueles em função da 
freqüência, principalmente nas altas freqüências. Adicionalmente, a expressão (2.13) proposta 
por Efimtsov também é mostrada e, da mesma forma, tem seus resultados muito próximos ao 
experimento nas altas freqüências. 
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Figura 6.18 – Correlação espectral cruzada, microfones 2-3. 
(  Dado Experimental;  Ajuste Polinomial) 
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Figura 6.19 – Correlação espectral cruzada, microfones 1-2. 
(  Dado Experimental;  Ajuste Polinomial) 
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Figura 6.20 – Correlação espectral cruzada, microfones 1-3. 
(  Dado Experimental;  Ajuste Polinomial) 
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Figura 6.21 – Coeficiente de Convecção (FL 200 Mach 0,43). Linhas sólidas: via correlação cruzada; 
linhas tracejadas: via correlação temporal. 
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Figura 6.22 – Coeficiente de Convecção (FL 300 Mach 0,63). Linhas sólidas: via correlação cruzada; 
linhas tracejadas: via correlação temporal. 
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Equação (2.13)
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Equação (2.13)
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Figura 6.23 – Coeficiente de Convecção (FL 370 Mach 0,63). Linhas sólidas: via correlação cruzada; 
linhas tracejadas: via correlação temporal. 
Através da análise dos gráficos anteriores, questiona-se a natureza do fenômeno 
quanto a sua característica de propagação de onda, pois, de acordo com experimento, é 
observada uma sensível variação da velocidade de convecção nas baixas freqüências, o que 
caracteriza uma onda dispersiva, assim como Efimtsov previra em seus estudos. No entanto, 
esta variação do resultado experimental é relativamente menor que a sugerida pelo autor e, 
aliada as complexidades da medição, a afirmação que o fenômeno é dispersivo ainda é 
prematura. Sugere-se, então, que uma comparação com dados de vibração seja mais adiante 
investigada de modo a evidenciar qual a melhor abordagem para a velocidade convectiva. 
Por fim, resultados semelhantes foram encontrados para as demais condições de 
vôo e, por conta disto, serão omitidos neste documento. 
6.3 DETERMINAÇÃO DO COEFICIENTE DE DECAIMENTO 
ESPACIAL 
Fisicamente, o coeficiente de decaimento espacial é uma quantidade que expressa o 
tempo de vida de um turbilhão que se propaga no interior da camada limite turbulenta. Para 
estes turbilhões, utiliza-se a expressão “estruturas coerentes”, pois experimentalmente a 
duração de um vórtice é medida através de funções coerência entre dois pontos do campo de 
pressão. 
A presença de estruturas coerentes na camada limite turbulenta é objeto de estudo 
por décadas [49]. Os estudos iniciaram-se para o entendimento da dinâmica da camada limite 
ξ = 60 mm
ξ = 90 mm
ξ = 150 mm
Equação (2.13)
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turbulenta e da redução do arrasto induzido, onde a maior parte destes trabalhos foi conduzida 
para baixos números de Reynolds e apenas alguns estenderam sua faixa de aplicação. O 
principal motivo disto deve-se à dificuldade de adquirir dados precisos através de experimentos 
ou até mesmo simulação numérica.  
Matematicamente, a descrição apresentada por Corcos é comumente utilizada. 
Corcos fez uso de funções exponenciais para descrever a propagação de estruturas 
turbulentas dentro da camada limite. Efimtsov [23], como apresentado no item 2.1.4, restringe a 
propagação de uma estrutura de acordo com sua escala e a espessura da camada limite. 
Nesta seção, as constantes experimentalmente determinadas por Efimtsov para as equações 
(2.8) e (2.9) serão recalculadas a partir dos resultados em vôo descritos no CAPÍTULO 4. As 
funções de coerência entre os microfones serão aplicadas nas equações (2.10) e (2.11) e, 
assim, determinam-se as constantes desejadas. 
A Figura 6.24, Figura 6.25 e Figura 6.26 mostram as funções de coerência entre 
microfones na direção longitudinal para algumas condições de vôo. Adicionalmente, estão 
representados os modelos de Corcos e Efimtsov. Percebe-se que ambos os modelos desviam-
se bastante da medição, embora o último apresente um padrão semelhante com o resultado 
experimental. Por conta desta característica, atribui-se a este modelo uma melhor 
representatividade do fenômeno de dissipação das escalas turbulentas. 
Analisando detalhadamente o modelo de Efimtsov, é possível identificar que sua 
predição do pico de coerência acontece em freqüências maiores que as observadas no ensaio. 
Além disso, experimentalmente a largura deste pico é menor que a prevista por Efimtsov. Em 
freqüências mais altas, por sua vez, o ensaio apresenta baixíssimos valores de coerência e, de 
acordo com a literatura, funções coerência menores que 0,2 devem ser considerados com 
cautela em processos de ajustes de parâmetros. 
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Figura 6.24 – Função coerência, direção longitudinal (FL 200 Mach 0,43):  Corcos;  
 Efimtsov, ξ1=60mm ;  Efimtsov, ξ1=90mm;  Efimtsov, ξ1=150mm;  
 Experimental, ξ1=60mm ;  Experimental, ξ1=90mm ;  Experimental, ξ1=150mm. 
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Figura 6.25 – Função coerência, direção longitudinal (FL 300 Mach 0,63):  Corcos;  
 Efimtsov, ξ1=60mm ;  Efimtsov, ξ1=90mm;  Efimtsov, ξ1=150mm;  
 Experimental, ξ1=60mm ;  Experimental, ξ1=90mm ;  Experimental, ξ1=150mm. 
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Figura 6.26 – Função coerência, direção longitudinal (FL 370 Mach 0,63):  Corcos;  
 Efimtsov, ξ1=60mm ;  Efimtsov, ξ1=90mm;  Efimtsov, ξ1=150mm;  
 Experimental, ξ1=60mm ;  Experimental, ξ1=90mm ;  Experimental, ξ1=150mm. 
De maneira análoga a Figura 6.27 retrata alguns resultados para os microfones 
dispostos na direção lateral. Neste caso, o mesmo resultado é também exposto em escala 
logarítmica pois de acordo com o modelo de Efimtsov a coerência no sentido perpendicular ao 
fluxo deve ser muito baixa. Todavia, os resultados encontrados para este modelo de aeronave 
mostram a existência de coerência entre os sinais medidos pelos microfones 2 e 4 (vide Figura 
4.1). Os resultados aqui encontrados estão em concordância com aqueles obtidos por Bull [22] 
e mostrados na Figura 2.15. 
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Figura 6.27 – Função coerência, direção lateral (FL 200 Mach 0,43):  Corcos;  
 Efimtsov, ξ2=60mm;  Experimental, ξ2=60mm. 
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Figura 6.28 – Função coerência, direção lateral (FL 300 Mach 0,63):  Corcos;  
 Efimtsov, ξ2=60mm;  Experimental, ξ2=60mm. 
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Figura 6.29 – Função coerência, direção lateral (FL 370 Mach 0,63):  Corcos;  
 Efimtsov, ξ2=60mm;  Experimental, ξ2=60mm. 
Antes de iniciar o processo de otimização, médias foram feitas nos resultados de 
coerência de acordo com a banda de freqüência descrita no item 5.3.3. Este procedimento foi 
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feito tomando o valor médio da função coerência para cada uma das novas bandas.. O software 
Matlab apresenta a função “fmincon” como um algoritmo de otimização que utiliza o método SQP 
(Programação Quadrática Seqüencial). A idéia deste método é aproximar, em cada iteração, o 
problema não-linear por subproblemas de programação quadrática (QP) com restrições lineares. 
Para formar os subproblemas é utilizada a aproximação da matriz Hessiana da função Lagrangeana 
através do método Quase-Newton com aproximação BFGS (Broyden Fletcher Goldfarb Shanno). A 
solução destes subproblemas proverá uma direção de busca para o método de busca linear. Desta 
forma, a otimização com SQP consiste em 3 estágios a cada iteração: atualizar a matriz Hessiana 
da função Lagrangeana, resolver o subproblema de programação quadrática e, por último, realizar a 
busca linear e avaliar o valor da função. “Fmincon” é uma função para otimização local, o que 
resulta em uma pequena perturbação nas variáveis dentro de um espaço de projeto, de acordo com 
as restrições. Como conseqüência, a convergência de “fmincon” está altamente relacionada com os 
valores iniciais, os quais, no caso dos modelos de excitação turbulenta, serão os próprios 
coeficientes dos modelos originais. Assim sendo, buscou-se os menores valores para uma função 
objetivo que, para estas análises, trata-se da própria função sugerida por Efimtsov subtraída 
dos valores obtidos experimentalmente. Matematicamente, esta função objetivo é expressa por: 
( )∑∑∑ 




Λ
−
−=
ξ
ωξγ eF ,  (6.3) 
sendo que os coeficientes de decaimento (α) estão implícitos a variável Λ  ( αωU= ), na 
direção longitudinal (índice 1) e na direção lateral (índice 2). As três operações somatórias 
indicam todas as condições de vôo, espaçamentos entre microfones e, por fim, compreende a 
faixa de freqüência. Por sua vez, para melhor representar a faixa de freqüência de maior 
concentração de energia, foi aplicada uma função peso, ( )ωwf . Fisicamente esta função 
aumenta a relevância na faixa de freqüência onde a maior parte da energia está concentrada. 
Notou-se que esta faixa concentrava-se entre 100 Hz e 2000 Hz e, nesta região, a função peso 
foi estipulada em cem vezes o valor nas demais freqüências. 
A Figura 6.30, Figura 6.31 e Figura 6.32 mostram as curvas de coerência após os 
ajustes das constantes longitudinais de decaimento de Efimtsov. Já a Figura 6.33, Figura 6.34 
e Figura 6.35 reproduzem a coerência no sentido perpendicular ao fluxo e, da mesma maneira 
que na outra direção, os ajustes permitiram uma melhor representação do fenômeno de 
transporte das estruturas turbulentas contidas na camada limite. 
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Figura 6.30 – Função coerência proposta, direção longitudinal (FL 200 Mach 0,43): 
 Efimtsov, ξ1=60mm ;  Efimtsov, ξ1=90mm;  Efimtsov, ξ1=150mm;  
 Experimental, ξ1=60mm ;  Experimental, ξ1=90mm ;  Experimental, ξ1=150mm. 
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Figura 6.31 – Função coerência proposta, direção longitudinal (FL 300 Mach 0,63): 
 Efimtsov, ξ1=60mm ;  Efimtsov, ξ1=90mm;  Efimtsov, ξ1=150mm;  
 Experimental, ξ1=60mm ;  Experimental, ξ1=90mm ;  Experimental, ξ1=150mm. 
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Figura 6.32 – Função coerência proposta, direção longitudinal (FL 370 Mach 0,63): 
 Efimtsov, ξ1=60mm ;  Efimtsov, ξ1=90mm;  Efimtsov, ξ1=150mm;  
 Experimental, ξ1=60mm ;  Experimental, ξ1=90mm ;  Experimental, ξ1=150mm. 
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Figura 6.33 – Função coerência proposta, direção lateral (FL 200 Mach 0,43):  
 Efimtsov, ξ2=60mm;  Experimental, ξ2=60mm. 
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Figura 6.34 – Função coerência proposta, direção lateral (FL 300 Mach 0,63) :  
 Efimtsov, ξ2=60mm;  Experimental, ξ2=60mm. 
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Figura 6.35 – Função coerência proposta, direção lateral (FL 370 Mach 0,63) :  
 Efimtsov, ξ2=60mm;  Experimental, ξ2=60mm. 
Por fim, os valores encontrados para as constantes 1a  a 7a  do modelo de Efimtsov 
que melhor representam o fenômeno para a aeronave em questão estão apresentados na 
Tabela 6.5. A constante 7a , contudo, não sofreu alteração pois nenhuma condição de vôo 
acima de Mach 0,75 foi ensaiada. 
Tabela 6.5 – Coeficientes de Efimtsov para cálculo do decaimento espacial. 
 a1 a2 a3 a4 a5 a6 a7 
Efimtsov 0,1 72,8 1,54 0,77 548 13,5 5,66 
Otimizado 0,33802 17,484 2,4613 1,3541 37,293 2,7124 - 
6.4 MODELO DE FLUTUAÇÃO DE PRESSÃO 
Neste item a flutuação de pressão experimental, após o tratamento numérico 
descrito no CAPÍTULO 5, será utilizada para se obter um modelo semi-empírico que represente 
a excitação turbulenta empregada pelo escoamento em torno da aeronave. Inicialmente os 
resultados serão comparados com alguns modelos existentes para identificação de algum 
comportamento semelhante previamente investigado por outros pesquisadores. Após esta 
etapa, o modelo identificado será re-alimentado através de alguns parâmetros provenientes da 
simulação do escoamento. Finalmente, modelos de flutuação de pressão serão propostos. 
6.4.1 COMPARAÇÃO ENTRE DADOS EXPERIMENTAIS E MODELOS 
EXISTENTES 
Ao longo dos últimos anos, diversos pesquisadores buscaram representar os 
fenômenos de excitação gerados pelo escoamento compressível em torno de estruturas 
flexíveis. Todos estes estudos, na medida do possível, foram conduzidos de modo a abranger a 
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maior faixa de Reynolds, de Strouhal e de Mach para cada situação. A completa abrangência 
destas faixas requer uma infra-estrutura complexa e dispendiosa, tanto para análises em vôo 
quanto em ensaios em túnel de vento. Associada a estas grandes faixas de variação, 
sobrepõe-se as diversas complexidades geométricas da estrutura vibrante. Alguns autores 
fizeram uso de aeronaves, em escala ou tamanho real, placas planas, aerofólios etc. Em se 
tratando de ensaios em vôo com aeronaves, a grande parte dos ensaios foi feita em aeronaves 
grandes sob condições de escoamento transônico e/ou subsônico. 
Com base no exposto, propõe-se comparar os resultados experimentais obtidos com 
alguns modelos da literatura e, através da identificação de padrões de semelhança, aumentar a 
faixa de aplicação de um modelo a ser identificado neste trabalho de doutorado. Espera-se que 
o novo modelo, devidamente ajustado, seja capaz de descrever a dinâmica da camada limite 
turbulenta para os casos aqui investigados e para as demais condições anteriormente 
estabelecidas por outros autores. Para tanto, a Figura 6.36, em seu lado esquerdo, apresenta 
todas as medições válidas da flutuação de pressão comparadas com alguns modelos descritos 
no CAPÍTULO 2. As curvas já estão calculadas a partir de informações retiradas das 
simulações de CFD. Observa-se que os dados experimentais não são completamente descritos 
pelos modelos apresentados, embora alguns deles tenham forma muito semelhante. Os 
modelos com padrão mais próximo ao experimental estão segregados e apresentados no lado 
direito da Figura 6.36. São eles: Rackl & Weston (criado a partir do modelo de flutuação de 
Efimtsov), Chase (as duas abordagens serão consideradas) e Maestrello. No decorrer, as 
constantes relativas a cada um destes modelos serão re-identificadas. 
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Figura 6.36 – Comparação entre a PSD experimental e os atuais modelos: 
 Cockburn & Robertson;  Efimtsov;  Rackl & Weston;  Goody;  
 Smol’yakov & Tkachenko;  Chase [18];  Chase [19];  Chase & Howe;  
 Maestrello. 
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6.4.2 PROPOSTA DE MODELOS DE FLUTUAÇÃO DE PRESSÃO 
Os modelos selecionados da Figura 6.36, serão agora recalculados para novas 
condições de vôo encontradas em uma aeronave de pequeno porte. A escolha destes está 
atribuída às suas semelhanças com o espectro de flutuação experimental. 
Para tanto, foram todas todas as flutuações de pressão admensionalizdas, re-
amostradas de acordo com a banda de freqüência descrita no item 5.3.3, para todos os 
microfones e condições de vôo da Tabela 4.2. Novamente, foi utilizado a rotina de otimização 
própria do Matlab® (“fmincon”). A função objetivo, utilizada atingir a menor diferença entre os 
valores experimentais e os modelos, é matematicamente expressada por: 
( ) ( )∑∑ Φ−Φ= ωω modexpF  (6.4) 
sendo que as duas somatórias indicam todas as condições de vôo e para toda a faixa de 
freqüência. A faixa de freqüência entre 100 e 8000 Hz foi quase toda utilizada exceto nas 
regiões onde ocorriam picos na flutuação, considerados espúrios a fenômeno. Estes foram 
removidos da função objetivo. Neste caso, não foi aplicada nenhuma função peso para 
aumentar a ponderação em uma região especifica da faixa de freqüência. 
O primeiro dos modelos escolhido é aquele proposto por Rackl & Weston [14]. 
Lembrando que este modelo é uma variante do modelo de Efimtsov através da inclusão de um 
pico de banda larga e uma função de decaimento mais acentuada a partir de 1000 Hz. A  
Figura 6.37 detalhe a nova forma para o modelo de em questão visando atender a condição 
ensaiada. Nota-se que o pico de banda larga é deslocado para região de baixa freqüência ao 
passo que o decaimento a partir de 1000 Hz não é tão acentuado. 
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Figura 6.37 – Ajuste do modelo de Rackl & Weston:  Antes;  Depois. 
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Embora o modelo ajustado de Rackl & Weston, apresentado na figura anterior, 
represente com mais fidelidade a faixa de estudo para os casos deste documento, ele ainda 
pode ser melhorado, principalmente na representação da do pico de banda larga. Para tanto, 
sugere-se alterar a Equação (2.28) através da inclusão de um coeficiente na função 
exponencial do pico de banda larga ( B ), permitindo assim, uma melhor representação nesta 
faixa de freqüência. A nova expressão fica sendo: 
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A Figura 6.38 apresenta os resultados a partir da nova expressão acima 
estabelecida. Nota-se que os resultados seguem uma melhor tendência que aquele 
estabelecido pela Equação (2.28).  
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Figura 6.38 – Novo modelo para a flutuação de pressão:  Rackl & Weston;  Proposto. 
Finalmente a Tabela 6.6 apresenta os valores ajustados para as variáveis dentro do 
modelo de Rackl & Weston, lembrando que algumas delas são originadas a partir do modelo de 
Efimtsov. 
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Tabela 6.6 – Novos coeficientes para os modelos baseados em Efimtsov. 
 α Reτ0 C1 Sh1 C2 froll-off B 
Rackl & Weston 0,010 3000 2,5 0,60 0,25 1000 - 
Rackl & Weston 
(otimizado) 0,010 2982 2,2 0,22 0,43 5000 - 
Novo Modelo 
Proposto 0,008 3000 4,4 0,29 0,55 1000 0,27 
De maneira semelhante, pode-se encontrar ajustes para os demais modelos 
selecionados da Figura 6.36. Alguns destes são os modelos propostos por Chase que, de 
acordo com a revisão bibliográfica, considerou o efeito do cisalhamento médio e da turbulência. 
Por conta dessas hipóteses, o modelo de Chase mostra uma forma muito semelhante àquela 
experimentada em vôo, embora seus níveis estejam acima do experimental, como pode ser 
visto na Figura 6.39.  
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Figura 6.39 – Modelo de Chase:  Equação (2.22);  Equação (2.24). 
A existência de dois modelos por Chase é devida às diferenças do escoamento 
quando este se encontra em faixas sônicas ou supersônicas. Nestas faixas, a energia na 
região de baixa freqüência é bastante reduzida em virtude de a camada limite ter uma 
espessura pequena. Sabe-se que, para os ensaios aqui realizados, as condições encontram-se 
abaixo da região sônica e por conta disto, o modelo de Chase descrito pela Equação (2.22) 
torna-se mais apropriado, sendo, desta forma, utilizado para ajustes assim como anteriormente 
feito para o modelo de Rackl & Weston. 
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Figura 6.40 – Modelo de Chase [18]:  Original;  Ajustado. 
Percebe-se que a forma ajusta para o modelo de Chase [18] confere com aquela 
proposta a partir do modelo de Rackl & Weston. E da mesma forma, pode ser utilizada na 
representação do fenômeno que ocorre em aeronaves desta categoria. A Tabela 6.7 apresenta 
os novos valores relativos aos coeficientes de Chase apresentados na Equação (2.22). 
Tabela 6.7 – Novos coeficientes para o modelo de Chase [18]. 
 CM CT bM bT h 
Chase / Eq. (2.22) 0,0745 0,0475 0,756 0,378 3,0 
Proposto / Eq. (2.22) 0,5843 0,0834 0,486 1,198 0,2 
Por fim, o modelo de Maestrello [17], também é analisado pois como mencionado na 
revisão, é talvez um dos mais antigos e convêm testar sua validade devido a sua simplicidade. 
A Figura 6.41 mostra o este modelo antes e depois do processo de ajuste. O modelo de 
Maestrello com seus coeficientes originais consegue representar razoavelmente o espectro de 
flutuação na região a partir de 8≥τωδ U  e regiões abaixo deste valor não são bem 
representadas talvez pelas limitações de ruído de fundo descritas por Maestrello. 
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Figura 6.41 – Ajuste do modelo de Maestrello:  Antes;  Depois. 
Resumidamente, as constantes de Maestrello são apresentadas na Tabela 6.8.  
Tabela 6.8 – Novos coeficientes para o modelo de Maestrello [17]. 
 A1 A2 A3 A4 K1 K2 K3 K4 
Original 0,044 0,075 -0,093 -0,025 0,0578 0,243 1,12 11,57 
Proposto 0,031 0,059 -0,069 0,030 0,0563 0,200 1,68 16,03 
Os modelos selecionados mostraram-se mais apropriados, pois suas expressões 
são as que melhor representam a distribuição das curvas experimentalmente obtidas nos 
ensaios realizados dentro deste trabalho. Outro fator importante na escolha destes modelos foi 
a facilidade de implementação e determinação experimental de suas variáveis.  
Em resumo, nas subseções deste capítulo que seguiram foi possível identificar 
completamente um modelo de excitação turbulenta que descreva este fenômeno para uma 
aeronave de pequeno porte e em condições subsônicas de escoamento. Nos próximos itens as 
validações destes modelos serão mostradas através da simulação da vibração e comprovação 
experimental. 
6.5 MODELAGEM VIBROACÚSTICA DA FUSELAGEM EXCITADA 
PELA TBL 
Buscando comprovar a validade dos modelos de excitação turbulenta, propõe-se 
comparar os resultados de vibração simulados a partir destes novos modelos com aqueles 
obtidos experimentalmente. Assim sendo, esta seção descreverá as abordagens de 
modelagens que foram empregadas. 
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A modelagem estrutural de uma aeronave é uma tarefa bastante complexa que 
requer alto nível de detalhamento e, conseqüentemente, exige um esforço computacional alto 
quando se pretende modelar todos os elementos da estrutura. Pensando em reduzir o tempo 
de processamento e a alocação de memória, somente a modelagem da região onde os 
acelerômetros foram distribuídos foi considerada. Esta simplificação é bastante razoável, uma 
vez que, a excitação acontece ao longo de todo o corpo da aeronave de uma maneira quase 
que uniforme. Além disso, a maior parte dos mecanismos de perda de energia acontece devido 
ao amortecimento local, não sendo imperativa a modelagem dos componentes adjacentes à 
região de interesse. 
Sendo assim, duas abordagens de modelagens serão descritas. A primeira delas, 
conhecida como Análise Estatística Energética (Statistical Energy Analysis – SEA), considera a 
troca de energia entre os subsistemas. O Método dos Elementos Finitos é a outra abordagem 
com potencial de fornecer resultados de vibração para carregamentos randômicos. Vale 
ressaltar que não é fruto deste trabalho detalhar os métodos de modelagem, apenas utilizá-los 
como forma de comprovação dos modelos turbulentos de excitação dinâmica. 
6.5.1 MODELO DE ANÁLISE ESTATÍSTICA ENERGÉTICA 
Um modelo de SEA, representativo da aeronave e da região medida foi criado para 
comparar os resultados de vibração medidos com os calculados a partir de modelos de 
excitação turbulenta. Com isto, espera-se identificar alguns parâmetros da TBL e, desta forma, 
validá-la a partir da comparação dos níveis vibratórios.  
Modelos de SEA são considerados hoje, assim como modelos de Elementos Finitos, 
uma das principais ferramentas de projeto na área de ruído e vibrações. Pode-se dizer que, 
para a faixa de média e alta freqüência, esta metodologia é muito apropriada para problemas 
vibroacústicos.  
Para a aeronave em questão, o modelo em SEA foi criado somente para a região de 
medição. Além disso, nem todos os subsistemas foram modelados. Esta simplificação foi feita 
para reduzir o tempo de processamento e agilizar as análises. Contudo, antes de realizar esta 
simplificação, algumas análises de sensibilidade foram conduzidas para corroborar este 
procedimento. Assim sendo, um modelo inteiro da aeronave foi resolvido e seus resultados 
comparados com o modelo reduzido. A Figura 6.42 mostra detalhes do modelo simplificado. 
Para preservar a informação, características estruturais da aeronave não podem ser 
apresentadas neste documento. Apenas pode-se mencionar que o amortecimento, para todos 
os subsistemas é muito baixo, sendo adotado 1% de dissipação de energia. Os efeitos de 
enrijecimento causados pelo diferencial de pressão foram considerados. Para desenvolver as 
simulações, fez-se uso do software VAOne© 2008. 
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Figura 6.42 – Modelo em SEA simplificado para avaliação da excitação turbulenta. 
De acordo com a figura acima, o revestimento de fuselagem foi modelado através de 
uma placa reforçada por vigas na direção longitudinal (reforçador). As cavernas foram 
colocadas de maneira explícita, ou seja, não fazem parte das propriedades do painel de 
fuselagem, mas sim são modeladas como subsistemas próprios. Acredita-se que, por estas 
estruturas induzirem uma diferença de impedância considerável já para as baixas freqüências, 
a modelagem explícita é mais apropriada, mesmo considerando que a densidade modal destes 
componentes é baixa nesta faixa de freqüência. Outro fator que favorece esta abordagem é 
que, em uma aeronave típica, a caverna é o elemento de acoplamento entre o revestimento de 
fuselagem (casca externa) e os painéis de interior e, por conta disso, é interessante que sua 
energia seja quantificada separadamente do revestimento a fim de não superestimar a potência 
que é transferida para os painéis de interior. 
A cabine é modelada como um fluido semi-infinito, representado pelo ícone . Isto 
significa dizer que os subsistemas de casca irradiam ruído sem que haja retorno de energia. Da 
mesma maneira, é modelada a irradiação da fuselagem para o meio externo. Cada um destes 
meios possui propriedades diferentes. Os subsistemas de fuselagem localizados nas 
adjacências da fuselagem não foram considerados. De acordo com os testes de sensibilidade, 
Cavidade Interna 
Meio Externo 
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por estes subsistemas também serem excitados pela TBL, o fluxo de energia entre eles não é 
considerável. Por fim, o ícone  indica a excitação turbulenta. Para caracterizá-la dentro do 
software é necessário incluir as informações de flutuação de pressão, número de onda do 
escoamento e decaimento espacial. O VAOne© traz os modelos de Corcos e de Efimtsov 
implementados em sua formulação. Para estas flutuações de pressão o software utiliza, 
respectivamente, as equações (2.7) e (2.17), descritas no CAPÍTULO 2. Contudo, permite que 
o usuário entre com as informações manualmente. Para o modelo de Corcos, o número de 
onda é baseado na velocidade do fluxo livre, sendo que a velocidade convectiva 0,7 vezes o 
valor desta. Os coeficientes de decaimento espacial são 0,1 e 0,77 para o eixo longitudinal e 
circunferencial. Nos modelos de Efimtsov, utilizou-se também um coeficiente de convecção 
constante (onda não dispersiva) e os coeficientes de decaimento são calculados a partir das 
equações (2.8) e (2.9). Por fim, o modelo também considerou efeitos de pressurização e 
amortecimento estrutural, este último muito baixo por não haver nenhum tratamento dissipativo 
de vibração. As linhas e pontos vermelhos representam os acoplamentos entre as placas 
adjacentes e a viga da caverna.  
Assim sendo, os modelos aqui descritos serão utilizados para aplicar o carregamento 
da TBL e, a partir deste, calcular os a média espacial da vibração nos painéis de fuselagem. 
Estas comparações serão apresentadas nos itens que seguem. 
6.5.2 MODELO DE ELEMENTOS FINITOS 
Assim como os modelos de SEA, um modelo de Elementos Finitos foi elaborado 
para fins de validação da excitação turbulenta através de comparação de dados de vibração. A 
razão principal de realizar uma validação através de FEM é que este propicia melhores 
concordâncias em baixas freqüências, visto que a densidade modal, parâmetro importante para 
a precisão dos modelos em SEA, é geralmente baixa nesta região do espectro. 
Criou-se, então, a partir da mesma estrutura de fuselagem, um modelo de FEM 
formado por elementos de placa e elementos de viga. Detalhes da estrutura não podem ser 
mencionados, apenas que o trecho modelado é composto de 18752 elementos (vigas e 
placas), 17385 nós e que foi adotado 1% de amortecimento para as análises que seguem. O 
tamanho dos elementos de placa é de aproximadamente 7mm, que para a estrutura em 
questão, permite realizar análises até 3 kHz com seis elementos por comprimento de onda. A 
Figura 6.43 apresenta detalhes do modelo. 
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Figura 6.43 – Modelo em FEM simplificado para avaliação da excitação turbulenta. 
O processo de análise para esta abordagem de modelagem acontece em duas 
etapas. A primeira delas é feita através de uma extração modal. Esta etapa se destina ao 
conhecimento dos autovalores e autovetores do sistema mecânico, extraídos através do 
software MSC.Nastran. Para uma condição de contorno “livre-livre” foram identificados 901 
modos até a freqüência de 3 kHz, também levando em consideração os seis modos de corpo 
rígido. Após conhecer as formas de vibrar da estrutura, estas informações foram carregadas no 
VAOne© que, através de uma formulação apropriada para considerar excitação turbulenta, 
permite o cálculo dos níveis de vibratórios de alguns pontos da estrutura. Na Figura 6.43, os 
pontos azuis, chamados de “sensores”, são responsáveis por extrair os níveis de aceleração 
locais. 
Os resultados para esta abordagem são comparados com os dados experimentais e 
com os resultados da abordagem em SEA. Isto pode ser visto nos próximos itens deste 
documento. Embora importante para o processo, nenhuma validação experimental da estrutura 
foi conduzida devido ao escopo reduzido das atividades dentro da empresa. 
6.6 VALIDAÇÃO EXPERIMENTAL DA EXCITAÇÃO TURBULENTA 
Os resultados que seguem têm intuito de validar os modelos semi-empíricos 
apresentados nas seções anteriores. Os resultados de vibração experimental serão 
comparados com aqueles obtidos através de simulações numéricas. Buscando reduzir a 
quantidade de dados, serão apresentadas somente as comparações que acrescentam alguma 
conclusão adicional às demais. 
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Primeiramente, a Figura 6.44 mostra a comparação dos níveis de vibração para o 
modelo de Maestrello. Os gráficos da esquerda (antes) apresentam os resultados numéricos 
obtidos a partir da Equação (2.5) e os próprios coeficientes propostos pelo autor, ao passo que 
os gráficos a direita (depois) mostram os resultados da simulação com a mesma equação, 
porém com os coeficientes recalculados da Tabela 6.8. Além disto, os resultados antes do 
ajuste de parâmetros consideram um coeficiente convectivo de 0,7, enquanto os resultados 
após fazem uso dos seus respectivos coeficientes obtidos a partir da correlação temporal 
observada em vôo (Tabela 6.4). Os coeficientes de decaimento não sofreram alterações e 
foram adotados 0,1 e 0,77 para direção longitudinal e circunferencial, respectivamente. As 
cores das linhas indicam a origem dos resultados, sendo que cinza, azul e verde representam 
resultados experimental, numérico via FEM e numérico via SEA, respectivamente. 
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Figura 6.44 – Níveis de vibração: Experimental vs Maestrello: 
 Experimental;  FEM;  SEA. 
Em todas as comparações da figura anterior pode-se notar que o modelo de 
Maestrello apresenta uma boa representação da excitação na faixa de freqüência mais baixa, 
principalmente até 200 Hz. Entre 200 e 800 Hz o resultado por FEM mostra-se discrepante com 
as vibrações experimentais, pois provavelmente está relacionado às condições de contorno do 
modelo e a ausência do efeito de pressurização na modelagem. A partir desta freqüência, tanto 
o modelo original como o ajustado é capaz de predizer os níveis vibratórios adequadamente. 
Os resultados em SEA, por sua vez, estão somente disponíveis a partir de 400 Hz. Isto se deve 
a ausência de modos para freqüências menores, porém se estendem para uma faixa de 
freqüência maior (6,3 kHz), facilitado pela natureza da metodologia. Pode-se perceber que o 
modelo original e o proposto trazem uma boa concordância entre 400 e 2000 Hz, ambos 
sofrendo divergência em freqüências maiores. Para a condição de FL 370 e Mach 0,63 foi 
Modelagem da Flutuação de Pressão 122 
Desenvolvimento de Um Modelo Semi-Empírico para Estimativa de Excitação Turbulenta em Aeronaves com Auxílio de 
Dinâmica dos Fluidos Computacional 
observado melhores concordâncias que para as demais condições, o que pode também ser 
explicado por esta condição ter uma maior dispersão dos resultados experimentais. Alguns 
fatores podem estar relacionados à divergência dos modelos. 
Do ponto de vista experimental, a baixa coerência entre os microfones para 
freqüências maiores que 2 kHz pode ter influenciado na obtenção de algum dos novos 
coeficientes ajustados, principalmente no que diz respeito a velocidade convectiva e ao 
coeficientes de decaimento espacial, embora este último não sofreu alterações após o ajuste 
na modelagem de Maestrello. De acordo com a revisão bibliográfica, quando a função 
coerência é muito baixa, a determinação do campo de excitação é prejudicada. Ainda no 
âmbito do experimento, os níveis de vibração medidos sofrem a influência da massa dos 
acelerômetros que, embora leves, podem contribuir para uma menor percepção da vibração 
quando instalados em placas finas, como no caso de uma fuselagem. Para funções 
transferência, onde a força de entrada é conhecida, a correção da massa é uma prática muito 
comum. Todavia, esta correção não é aplicável nas medições aqui descritas. Assim sendo, 
cabe ressaltar que os valores experimentais medidos subestimam os valores reais de vibração 
pontual na casca da aeronave. 
Outra fonte de erro nesta comparação pode estar associada à própria modelagem da 
estrutura. Sabe-se que os modelos de SEA apresentam um baixo nível de detalhamento da 
estrutura que, para os propósitos da metodologia, são hipóteses bastante razoáveis. Contudo, 
ainda assim estas simplificações podem acarretar discrepâncias entre um resultado real e um 
outro predito. A sensibilidade do modelo a variações de massa no subsistema e de 
amortecimento é um ponto a ser destacado, principalmente pelo fato de se trabalhar com 
placas muito finas e com diversos elementos acoplados que não são modelados. Como 
exemplo, sabe-se que as estruturas aeronáuticas são comumente fabricadas buscando a 
redução de peso e, para isso, usam técnicas de usinagem química para redução da espessura 
no centro das baias. Em seus contornos a chapa mantém a espessura nomimal de laminação. 
Este acréscimo de massa locallizado nas bordas não é detalhado nos modelos de SEA, 
tampouco nos modelos de FEM. Outro ponto importante a ser considerado é o amortecimento. 
Por se tratar de uma fuselagem sem material viscoelástico, os níveis de amortecimento são 
muito baixos e qualquer elemento acoplado a fuselagem pode acrescer seus valores. Nenhuma 
medição no local foi conduzida de modo a extrair o amortecimento da estrutura e dos sistemas 
anexados a ela. 
De maneira semelhante ao modelo de Maestrello, os mesmos resultados são 
apresentados para o modelo de Chase (Equação (2.22)) na Figura 6.45. Nota-se que, 
diferentemente do modelo anterior, as constantes determinadas por Chase não descrevem tão 
bem o comportamento vibratório da fuselagem, tendendo a superestimar os valores de 
vibração ao longo de toda a faixa de freqüência. Após o ajuste de parâmetros é possível 
observar uma melhor concordância do resultado em FEM para as baixas freqüências, até  
200 Hz. A partir desta freqüência os resultados seguem divergindo até que a partir 800 Hz 
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voltam a mostrar boa correlação. Já os resultados de SEA mostram uma melhoria após a 
otimização dos parâmetros, mas também apresentam divergências a partir de 2 kHz, 
provavelmente devido aos mesmos fatores descritos para o modelo anterior. A velocidade 
convectiva e o decaimento espacial seguiram os mesmos procedimentos do modelo anterior. 
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Figura 6.45 – Níveis de vibração: Experimental vs Chase [18] : 
 Experimental;  FEM;  SEA. 
Os níveis vibratórios calculados a partir do modelo de Rackl & Weston são 
mostrados na Figura 6.46. Ao contrário dos modelos apresentados anteriormente, as predições 
nas baixas freqüências não foram satisfatórias mesmas após o ajuste dos coeficientes. Para 
freqüências acima de 200 Hz, o modelo de Rackl & Weston consegue predizer os níveis de 
vibração com boa precisão mesmo antes da otimização dos parâmetros. O modelo em questão 
é, perante aos anteriores, o que melhor impõe o comportamento da TBL na faixa entre 200 e 
2000 Hz, mostrando também uma boa correlação entre as estimativas em FEM e SEA. É 
interessante notar que os novos coeficientes melhoram os resultados de SEA nesta faixa de 
freqüência ao passo que prejudicaram levemente os resultados obtidos por FEM. Por fim, a 
partir de 2 kHz nota-se novamente uma divergência dos resultados de SEA. O modelo de Rackl 
& Weston, como dito anteriormente, é baseado no modelo de Efimtsov, logo utiliza também das 
equações (2.8) e (2.9) para determinação dos coeficiente de decaimento espacial. Embora 
também seja possível estimar a velocidade convectiva (Equação (2.13)) como uma variável em 
função da freqüência, esta hipótese não está contemplada nos gráficos que seguem.  
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Figura 6.46 – Níveis de vibração: Experimental vs Rackl & Weston: 
 Experimental;  FEM;  SEA. 
Como último modelo a ser apresentado neste item, o novo modelo desenvolvido 
(Equação (6.5)) neste trabalho é comparado na Figura 6.47. Por se tratar de um modelo 
elaborado a partir de Rackl & Weston, toma-se este último como padrão anterior ao ajuste. As 
mesmas considerações descritas para os resultados da Figura 6.46 são cabíveis aos próximos 
resultados. Os comparativos de vibração entre os modelos e o experimento seguem também a 
mesma tendência, mostrando que o novo modelo aqui proposto tem aplicabilidade confiável 
para a faixa de Strouhal, Mach e Reynolds do ensaio. A extrapolação desta faixa não foi 
investigada dos pontos de vista experimental e numérico. 
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Figura 6.47 – Níveis de vibração: Experimental vs Proposto: 
 Experimental;  FEM;  SEA. 
Finalmente, pode-se atribuir que os ajustes realizados nos modelos de excitação 
agregam melhoria significativa na modelagem de vibração forçada pela camada limite e que 
sua utilização é recomendada para representar aeronaves desta categoria. 
6.7 DEMAIS CONSIDERAÇÕES A RESPEITO DA FLUTUAÇÃO DE 
PRESSÃO 
6.7.1 EFEITO DO RUÍDO DOS MOTORES 
Embora houvesse o interesse em somente medir a flutuação de pressão decorrente 
do escoamento turbulento em torno da aeronave, os transdutores também estiveram sujeitos a 
outras fontes flutuações sonoras, principalmente decorrentes do ruído gerado pelos motores. 
No trabalho conduzido por Bhat [11], alguns de seus pontos de medição foram intensamente 
influenciados pelos motores e, conseqüentemente, não foram considerados em suas análises. 
Contribuiu para isto o fato de que a aeronave ensaiada apresentava os seus motores fixados à 
asa. Desta forma, a janela posterior e, também, aquela à frente da asa perceberam influência 
do ruído dos motores quando em velocidade menores. 
Buscando avaliar o efeito dos motores na medição de pressão, foram estabelecidas 
as condições 2, 7 e 8 da Tabela 4.2. A condição 2 (FL 200, Mach 0,43) propõe-se a avaliar a 
influência do motor esquerdo nos microfones da janela (localizada no mesmo lado da 
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aeronave). Nesta condição a aeronave se manteve em vôo nivelado a uma mesma altitude, 
pois o motor direito foi mantido em operação de modo a garantir o mesmo Mach e, em teoria, o 
mesmo ângulo de ataque. Ressalta-se também que a velocidade da aeronave é a menor 
dentre as que seguem, isto significa dizer que, caso os motores introduzam ruído espúrio a 
camada limite, espera-se que seja mais pronunciado nesta condição. 
Por fim, as condições 7 e 8 foram conduzidas a uma altitude maior (FL 350), em 
duas velocidades (Mach 0,60 e 0,63) e com ambos os motores operando em flight idle. Neste 
regime de operação a aeronave tomou uma trajetória de mergulho, partindo de 37000 ft e 
cruzando a altitude de 35000 ft. Logo, não é mais possível relacionar o ângulo de ataque da 
aeronave com o ângulo formado entre o vetor longitudinal dos microfones e as linhas de 
cisalhamento na superfície. Para cada velocidade foram realizados três mergulhos no objetivo 
de medir o sinal o mais próximo possível da altitude nominal (vide Apêndice B). 
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Figura 6.48 – Influência dos motores na flutuação de pressão (FL 200 Mach 0,43):  
 E1 / E2 operando;  E1 idle / E2 operando. 
A partir da análise da Figura 6.48, nota-se a presença de um tom causado pela 
freqüência de passagem de pá do fan do motor (1x BPF), bem como sua primeira harmônica 
(2x BPF). Pequenas variações em torno desta freqüência se devem a diferentes condições de 
operação dos motores para cada amostra de tempo tomada. As curvas azuis representam a 
condição onde ambos os motores estão operando a uma rotação de aproximadamente 15200 
rpm. As curvas verdes indicam o motor direito (E2) e esquerdo (E1) operando em 17800 e 
10800 rpm, respectivamente. Na condição E1 idle, o pico de BPF tem sua amplitude reduzida e 
sua freqüência deslocada para freqüências menores, como era esperado. Conclui-se ainda 
que, os transdutores de pressão no lado esquerdo não são afetados pelo ruído gerado no 
motor direito (E2), uma vez que não foi identificado nenhum pico de pressão perto da 
2x BPF 
1x BPF Não Identificado 
1x BPF 2x BPF 
Modelagem da Flutuação de Pressão 127 
Desenvolvimento de Um Modelo Semi-Empírico para Estimativa de Excitação Turbulenta em Aeronaves com Auxílio de 
Dinâmica dos Fluidos Computacional 
freqüência de passagem de pá deste motor durante a condição de E1 idle. Com relação ao 
ruído gerado pela exaustão do motor, não é percebida nenhuma diferença significante na 
flutuação captada pelo microfone. Por fim, nota-se um pico de pressão próximo a 900 Hz que 
não está atribuído a TBL e, portanto, também foi desconsiderado na modelagem da flutuação 
de pressão. 
A Figura 6.49, por sua vez, apresenta os mesmos resultados para maiores altitudes 
e velocidades. Nesta condição, a freqüência de passagem de pá de acontece próximo a 4500 
Hz e, portanto, sua primeira harmônica está fora da faixa de freqüência medida. Comparando 
com a condição da Figura 6.48, nota-se um drástica redução da amplitude do pico. Esta 
redução esta associada, principalmente a dois fatores: a velocidade relativa entre fonte e 
observador e a diferença no estado de operação do motor em virtude das condições 
atmosféricas [50]. Esta última talvez seja a mais importante para na explicação do fenômeno, 
podendo chegar a mais de 15 dB [51]. Na condição de mergulho (E1/E2 idle) a BPF é reduzida 
em termos de freqüência e amplitude, não aparecendo mais no espectro de pressão.  
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Figura 6.49 – Influência dos motores na flutuação de pressão (FL 350 Mach 0,60):  
 E1 / E2 operando;  E1 /E2 idle. 
Por fim, a Figura 6.50 traz os resultados para a condição de FL 350 e Mach 0,63. 
Neste caso, o pico de BPF não é percebido pelos microfones em nenhuma das condições. 
Foram também identificados alguns outros picos que não serão abordados neste documento, 
mas foram excluídos. 
Concluindo, a menos dos picos gerados pelo motor, não foi identificada nenhuma 
interferência dos motores nos níveis de flutuação de pressão dos microfones. Desta forma, sob 
este aspecto, todas as medições foram válidas para o desenvolvimento de novos modelos de 
excitação devido à camada limite turbulenta. 
1x BPF 
Modelagem da Flutuação de Pressão 128 
Desenvolvimento de Um Modelo Semi-Empírico para Estimativa de Excitação Turbulenta em Aeronaves com Auxílio de 
Dinâmica dos Fluidos Computacional 
101 102 103 104
10-3
10-2
10-1
Φ
( ω
) / 
ρ w2
 
U τ3
 
δ 
101 102 103 104
10-3
10-2
10-
Freqüência [Hz]
Φ
( ω
) / 
ρ w2
 
U τ3
 
δ 
 
Figura 6.50 – Influência dos motores na flutuação de pressão (FL 350 Mach 0,63):  
 E1 / E2 operando;  E1 /E2 idle. 
6.7.2 VELOCIDADE CONVECTIVA EM FUNÇÃO DA FREQÜÊNCIA 
No item 6.2.2 foram apresentadas curvas de velocidade convectiva em função da 
freqüência, assim como descrito por Efimtsov em um dos seus trabalhos. O item atual busca 
avaliar se os efeitos convectivos dentro da camada limite são melhores representados através 
de ondas dispersivas ou se a representação não-dispersiva é suficiente para esta classe de 
problemas. Para tanto, os resultados numéricos de vibração serão comparados com os 
resultados experimentais. Foram escolhidas as mesmas condições de validação da seção 6.6, 
todavia, apenas o novo modelo proposto (Tabela 6.5 e Tabela 6.6) foi investigado. 
Os gráficos do item 6.2.2 indicam que a velocidade convectiva via correlação 
cruzada sofreu oscilações expressivas em baixa freqüência. Por esta razão, não será tomada 
nenhum ajuste de parâmetros para as constantes a8, a9 e a10 da Equação (2.12) e, portanto, os 
números de onda serão obtidos a partir da expressão estabelecida por Efimtsov. Esta hipótese 
é, de certa forma, conservadora no que diz respeito a diferenças no resultado de vibração, uma 
vez que a equação original tem maiores desvios em relação à velocidade constante que foi 
observada em vôo. Qualquer ajuste de parâmetros a partir de dados experimentais conduziria a 
velocidades convectivas mais próximas ao valor constante.  
Como pode ser visto na Figura 6.51, pequenas diferenças nos níveis de vibração 
numéricos são notadas a partir de considerações à respeito da natureza do fenômeno 
convectivo. Desta forma, acredita-se que ambas as maneiras de calcular o número de onda 
convectivo são válidas para o objeto de estudo aqui tratado. 
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Figura 6.51 – Comparação dos níveis de vibração em função da representação do número de onda:  
 Experimental;  Numérico (não dispersivo);  Numérico (dispersivo). 
6.7.3 EFEITO ÂNGULO DE ATAQUE 
Apesar de o eixo longitudinal dos microfones estar alinhado com o eixo longitudinal 
da fuselagem, o fluxo de ar em torno da aeronave não necessariamente descreve uma 
trajetória paralela. Isto se deve ao ângulo de ataque que promove o desalinhamento entre o 
eixo dos microfones e o sentido do fluxo. 
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Figura 6.52 – Direção do fluxo em função do ângulo de ataque. 
No trabalho de Bhat [11], o autor sugere a correção no número de onda convectivo 
em função do ângulo de ataque da aeronave. Para tanto, faz uma mudança de coordenadas 
conforme mostrado na Figura 6.52. O sistema de coordenadas ( )21 ,ξξ  é formado pelo eixo de 
alinhamento dos microfones, ao passo que o eixo ( )yx,  é aquele descrito pelo fluxo local. 
Assim sendo, pode-se escrever: 
)sin()cos( αξαξ yxX +=  
)sin()cos( αξαξ xyY −=  
(6.6) 
É possível, então, descrever número de onda convectivo em função do sistema de 
coordenadas descrito pelo array, conforme Equação (6.7). 
)sin()cos(1 ααξ yx kkk +=  
)sin()cos(2 ααξ xy kkk −=  
(6.7) 
Fazendo o uso das equações acima, é definido para as condições 3, 5 e 6 (de 
acordo com a Tabela 4.2) os números de onda conforme a Tabela 6.9. Foram adotados os 
valores médios de ângulo de ataque obtidos em vôo durante o período de medição de pressão, 
disponibilizados no Apêndice B. 
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Tabela 6.9 – Número de onda convectivo baseado no ângulo de ataque. 
FL 300 Mach 0,63 FL 350 Mach 0,60 FL 370 Mach 0,63 Freqüência 
[Hz] kξ1 kξ2 kξ1 kξ2 kξ1 kξ2 
100 3,9 0,1 4,1 0,2 3,9 0,2 
125 4,8 0,1 5,1 0,2 5,1 0,2 
160 6,2 0,1 6,6 0,3 6,6 0,3 
200 7,7 0,1 8,2 0,4 8,2 0,4 
250 9,7 0,2 10,2 0,5 10,2 0,5 
315 12,2 0,2 12,9 0,6 12,9 0,6 
400 15,5 0,3 16,4 0,8 16,4 0,8 
500 19,3 0,3 20,5 1,0 20,5 1,0 
630 24,3 0,4 25,8 1,2 25,8 1,2 
800 30,9 0,5 32,8 1,6 32,8 1,6 
1000 38,6 0,7 41,0 2,0 41,0 2,0 
1250 48,3 0,8 51,2 2,5 51,2 2,5 
1600 61,8 1,0 65,5 3,1 65,5 3,1 
2000 77,3 1,3 81,9 3,9 81,9 3,9 
2500 96,6 1,6 102,4 4,9 102,4 4,9 
3150 121,7 2,1 129,0 6,2 129,0 6,2 
4000 154.5 2,6 163,8 7,8 163,8 7,8 
5000 193,2 3,3 204,8 9,8 204,8 9,8 
6300 243,4 4,1 258,0 12,4 258,0 12,4 
Os resultados podem ser vistos na Figura 6.53. Da mesma maneira que o item 
anterior, não foi possível identificar nenhum acréscimo de concordância a partir da 
consideração do ângulo de ataque na projeção do número de onda no eixo de coordenadas do 
da fuselagem. As variações entre abordagens são pequenas e, por esta razão, podem ser 
ambas utilizadas na modelagem de TBL para esta classe de problema.  
Modelagem da Flutuação de Pressão 132 
Desenvolvimento de Um Modelo Semi-Empírico para Estimativa de Excitação Turbulenta em Aeronaves com Auxílio de 
Dinâmica dos Fluidos Computacional 
102 103
10-6
10-4
10-2
100
FL 300 / Mach 0.63
102 103
10-6
10-4
10-2
100
PS
D
 
[g2
/H
z] 
FL 350 / Mach 0.60
102 103
10-6
10-4
10-2
100
Freqüência [Hz] 
FL 370 / Mach 0.63
 
Figura 6.53 – Influência do ângulo de ataque nos níveis de vibração:  
 Experimental;  Numérico (α  = 0°);  Numérico (α experimental). 
 
 
  
 
CAPÍTULO 7 
CONCLUSÕES E SUGESTÕES PARA TRABALHOS 
FUTUROS 
Neste capítulo serão expostas as conclusões finais, assim como, recomendações 
para trabalhos que venham a suceder este. A presente pesquisa investigou teórica e 
experimentalmente o comportamento da flutuação de pressão e sua contribuição como fonte 
de excitação em estruturas flexíveis. 
7.1 CONCLUSÕES 
7.1.1 MODELOS ANALÍTICOS PARA EXCITAÇÃO TURBULENTA 
Decorrente da grande variedade de modelos de excitação turbulenta, principalmente 
no que diz respeito às flutuações de pressão, é possível perceber que a escolha de um único 
modelo como forma de representar a fonte de excitação não é uma tarefa simples. Este 
diversidade é justificada porque muitos autores buscaram em seus experimentos cobrir faixas 
de validade diferentes. 
Em resumo, a faixa de validade de cada modelo está relacionada com as seguintes 
grandezas adimensionais: Reynolds, Strouhal e Mach. Este último é talvez o mais importante 
dos parâmetros classificatórios do escoamento, pois caracteriza o escoamento como 
subsônico, transônico, sônico ou supersônico. Cada uma destas condições possui 
comportamento particular que deve ser estudado com a devida atenção. Alguns modelos 
buscam cobrir mais de um regime do escamento. 
Cabe ao analista identificar qual o modelo de excitação turbulenta é mais apropriado 
para sua condição e, na ausência de conhecimento ou em uma condição bem particular de 
escoamento, é imprescindível que experimentos sejam realizados no intuito de identificar qual a 
melhor representação do fenômeno. 
Como característica comum a todos os modelos, suas validações foram sempre 
feitas em geometrias simplificadas, tais como placas planas e cilindros, ou ainda em aeronaves 
de grandes dimensões, onde o comportamento do escoamento assemelha-se àqueles 
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encontrados em geometrias simplificadas. Nenhum experimento foi conduzido em aeronaves 
de pequeno porte onde as mudanças geométricas têm grande influência no espectro de 
excitação. 
7.1.2 INVESTIGAÇÃO EXPERIMENTAL 
Dentre os desafios encontrados no estudo de fenômenos de excitação turbulenta, a 
investigação experimental é, talvez, aquele onde as preocupações são mais acentuadas. A 
identificação das condições de ensaio, a escolha dos equipamentos, a construção dos 
dispositivos auxiliares e sua montagem, o ajuste de aquisição do sinal, entre outros, devem ser 
cuidadosamente especificados para que a medição tenha êxito. 
As condições de ensaio devem ser escolhidas de acordo com a faixa de utilização 
destes modelos quando em análises de engenharia posteriores. Por conta disto, buscou-se 
cobrir as condições mais próximas a de cruzeiro típico da aeronave. Nota-se que todas as 
condições testadas apresentaram níveis de flutuação de pressão próximos, assim como a 
forma do espectro.  
Através de parâmetros do escoamento é possível adimensionalizar os espectros e 
identificar um comportamento comum e coeso para todas as medições. Embora diferentes 
maneiras de adimensionalização foram propostas em trabalhos anteriores, neste adotou-se 
aquela baseada nos efeitos viscosos na região próxima à parede. Estas variáveis 
adimensionais mostraram melhor coesão dos resultados visto que estão mais relacionadas aos 
efeitos turbulentos para a faixa de Strouhal estudada. 
Algumas condições de vôo foram introduzidas para avaliar se o ruído provocado pelo 
motor produziria alterações no espectro percebido pelos microfones. Condições de mergulho e 
retirada de motor mostraram que somente o ruído tonal devido à passagem de pás do fan é 
perceptível aos microfones. Assim sendo, o ruído devido a expansão do jato que poderia vir a 
prejudicar o ensaio não é fonte espúria no sinal medido. Com relação ao BPF, este ruído é 
facilmente identificado e removido das análises. 
A escolha dos equipamentos, principalmente a do microfone externo, é essencial 
para o sucesso do ensaio. Estes microfones devem suportar elevados níveis de flutuação de 
pressão com resposta estendida para altas freqüências. Faixas extremas de temperatura 
também são condições de seleção para estes equipamentos, visto que é possível atingir 
temperaturas de até -55º C. Construtivamente, estes transdutores devem ter dimensões 
reduzidas por dois motivos principais: primeiramente para acomodar-se aos raios de curvatura 
da fuselagem e, por último, para que este não seja tão maior que as estruturas turbulentas do 
escoamento, o que tornaria as correções de Corcos muito severas. 
Nota-se nos trabalhos anteriores que a preocupação com a intrusão do microfone no 
escoamento é fonte de erro significativa no espectro turbulento e, portanto, deve ser levada em 
consideração na especificação do projeto da instalação dos transdutores. 
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Outro aspecto que deve ser levado em consideração é o distanciamento entre os 
microfones no array da janela de medição. É desejável mantê-los próximos para que exista 
coerência entre os sinais percebidos. Por outro lado, é importante que exista um afastamento 
mínimo para que a taxa de amostragem não precise ser tão alta. À medida que o número de 
Mach aumenta, esta limitação se torna ainda mais restritiva. Afastamentos maiores também 
devem ser introduzidos para aumentar a faixa de validade dos resultados de decaimento 
espacial. 
Os autores estudados também buscam realizar seus ensaios em diferentes posições 
da aeronave, desta forma abrangem uma maior faixa de validade de Strouhal sem modificar a 
taxa de aquisição do sinal. Este tipo de análise não pôde ser realizada neste trabalho devido a 
limitação de transdutores e ao tamanho reduzido da aeronave. 
7.1.3 FONTES DE ERRO ASSOCIADAS À MEDIÇÃO 
Em face das dificuldades experimentais descritas no item anterior, despontam-se 
algumas fontes de erros que podem estar presentes nos dados experimentais. Basicamente, 
estas fontes estão relacionadas a efeitos de instalação da janela metálica e dos microfones. 
As saliências entre a janela e os microfones, descritas na Figura 4.3, foram 
levemente superiores àquelas especificadas no projeto da janela metálica e no projeto de 
instalação. A medição desta discrepância foi feita na própria aeronave através de um relógio 
comparador, o que foi uma tarefa bastante difícil de realizar, pois a curvatura da aeronave não 
favorece uma medição precisa, principalmente nas medições na direção circunferencial. Por 
esta razão, acredita-se que estes números não sejam totalmente representativos do 
alinhamento, apenas indicam a ordem de grandeza da saliência e o alinhamento dos 
microfones. Acredita-se que o desalinhamento tenha introduzido alguma variação nos níveis de 
flutuação de pressão, correlação cruzada e coerência, entretanto, é muito difícil quantificar este 
tipo de erro sem ensaios controlados em túneis de vento. 
Também ligado ao microfone, sua dimensão pode introduzir algum tipo de distorção 
no sinal medido, principalmente nas altas freqüências onde a dimensão das escalas 
turbulentas é muito menor que o diâmetro do transdutor. Esta característica fez com que as 
correções de Corcos sejam bastante rigorosas nas altas freqüências. Possíveis erros derivados 
desta limitação são refletidos principalmente nos espectros de flutuação e correlação cruzada. 
Para o cálculo da velocidade convectiva a partir da correlação temporal, observou-se 
que a taxa de aquisição do sinal poderia ter sido um pouco maior, principalmente para 
pequenas distâncias entre os microfones. Acredita-se que estes erros podem ter chegado até 
15% dos valores da velocidade convectiva. 
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7.1.4 AJUSTE DE MODELOS TURBULENTOS E VALIDADE DE APLICAÇÃO 
De uma maneira em geral, os modelos existentes baseiam-se em correlações semi-
empíricas para estimar alguns parâmetros do escoamento que não são factíveis de medir ou 
calcular através de expressões analíticas. A abordagem através deste caminho traz resultados 
relativamente coerentes e apropriados para a maior parte dos problemas de interesse. Todavia, 
o uso de CFD para calcular localmente algumas das propriedades permite uma melhor 
estimativa dos valores. Esta conclusão pode ser percebida através das comparações entre 
resultados semi-empíricos e numéricos da espessura da camada limite, do coeficiente de 
fricção e da temperatura do fluido na parede. Estas diferenças são ainda maiores quando as 
variações geométricas da aeronave tornam-se mais complexas, alterando ainda mais o 
comportamento local do escoamento. Percebe-se um campo fértil para o uso de CFD nestas 
simulações, visto o avanço computacional das últimas décadas.  
Os modelos propostos vêm representar a faixa subsônica do escoamento, com 
valores mínimo e máximo de 2,1.107 a 2,9.107, respectivamente, para Reynolds. Para o número 
de Strouhal ( τωδ U ) abrange uma região entre 5,1.10-2 e 6,0.10+2.  
Para a velocidade convectiva foi possível aplicar duas técnicas de medição. Para a 
primeira, através da correlação temporal, acredita-se que uma maior taxa de amostragem traria 
resultados melhores no tempo de atraso entre os sinais de microfones adjacentes. Por outro 
lado, fazendo o uso do espectro cruzado, percebe-se que a fase apresenta fortes variações 
principalmente nas altas e baixas freqüências. Estas variações forçam a aplicação de uma 
curva de ajuste polinomial nas partes real e imaginária e, portanto, a reconstrução da fase. 
Ainda assim, o resultado não pode ser devidamente predito em freqüências muito baixas e 
também nas altas. Fundamentalmente, estas limitações devem-se à baixa coerência do sinal 
nestas regiões do espectro de freqüência. 
Ambas as técnicas, via correlação temporal e via espectro cruzado, forneceram 
valores comparáveis entre si. Os resultados mostraram-se no limite superior da faixa de 
coeficiente convectivo encontrado na literatura. Comparando o modelo de Efimtsov, percebe-se 
que em freqüências mais altas (~ 3,5 kHz) os valores medidos tendem a convergir para os 
valores do modelo. Logo, acredita-se que as constantes de Efimtsov são representativas para o 
caso em análise e que as diferenças nas baixas freqüências são decorrentes de limitações da 
medição. 
Quanto aos coeficientes de decaimento espacial, comprovou-se que o formato 
sugerido por Efimtsov é devidamente apropriado para o fenômeno. Contudo, nota-se que há 
um deslocamento da região de máxima coerência para freqüências menores. Com base no 
experimento, novos coeficientes de Efimtsov foram sugeridos e mostraram resultados mais 
adequados. Particularmente para o decaimento na direção circunferencial, os coeficientes 
originais de Efimtsov mostram-se muito pobres na representação do fenômeno, inclusive 
divergindo dos resultados mostrados por Bull [22]. Atribui-se esta baixa representatividade ao 
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desalinhamento do fluxo e aos efeitos de destruição e de reconstrução das estruturas 
turbulentas nesta direção. Ainda para a direção circunferencial, não foi possível identificar a 
constante a7, pois nenhuma condição cobriu a faixa superior a Mach 0,75. 
Para o espectro de flutuação de pressão, quando comparados aos resultados 
experimentais, nota-se que os modelos existentes não representam a forma da curva obtida em 
vôo. Todavia, verifica-se que o experimento encontra-se dentro do envelope formado por todos 
os modelos. 
Processos de ajuste de parâmetros foram aplicados em alguns dos modelos semi-
empíricos com sucesso. Foram escolhidos os modelos de Rackl & Weston, Chase e Maestrello, 
sendo que as novas constantes proporcionaram melhor concordância com o resultado das 
medições. 
Adicionalmente, a partir do modelo de Rackl & Weston, foi proposto um novo modelo 
que apresentou excelente concordância com os resultados experimentais, principalmente na 
faixa entre 200 e 2000 Hz. Para este novo modelo, foi incluído um parâmetro capaz de 
controlar a abertura do pico de banda larga observado no espectro de flutuação. 
Avaliações acerca da interferência do ruído dos motores nos níveis de pressão foram 
conduzidas e, como conclusão, foi identificado que este efeito não invalida a análise dos 
modelos de TBL. Apenas o ruído de passagem de pá pode-se ser percebido, principalmente 
quando aeronave encontra-se em altitude e velocidades menores. Felizmente, este tipo de 
interferência é facilmente tratado na análise de sinais. Não foi detectada a presença de ruído 
de exaustão no sinal de pressão. 
Estudos a respeito da abordagem do número de onda de convecção mostraram que 
tanto a representação não-dispersiva quanto a representação dispersiva apresentam 
resultados satisfatórios para os casos tratados neste documento. A respeito do ângulo de 
ataque como variável para determinar o alinhamento do fluxo com o eixo dos subsistemas, 
pode-se observar que esta abordagem não acrescenta melhoria significativa nos resultados de 
vibração calculados através dos modelos SEA. Talvez maiores valores de ângulo de ataque 
possam propiciar variação significativa. 
7.1.5 MODELAGEM VIBRATÓRIA DA EXCITAÇÃO DA TBL 
Foram desenvolvidos modelos em FEM e SEA para estimativa dos níveis vibratórios. 
A escolha de diferentes métodos se deve a aplicabilidade de cada um deles, sendo o primeiro 
aplicável a baixas freqüências e o segundo para médias e altas. Em ambas as análises foram 
modeladas somente parte da aeronave em virtude da energia estar quase uniformemente 
distribuída ao longo de toda fuselagem, sendo que esta, por sua vez, também não apresenta 
grandes variações das suas propriedades. 
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Os resultados simulados sob as diferentes metodologias foram comparados com os 
resultados experimentais e mostram boa correlação até a faixa de freqüência de 2 kHz. Os 
modelos de Maestrello e Chase conseguiram representar melhor as excitações até a 
freqüência de 200 Hz. Por outro lado, seus resultados via FEM não foram tão satisfatórios até 
800 Hz. No entanto, as correlações com SEA foram adequadas para esta faixa de freqüência, 
estendendo-se ate 2 kHz. A partir desta freqüência, os resultados numéricos mostraram-se 
superiores aos experimentados em vôo. Também foi utilizado o modelo Rackl & Weston nestas 
comparações. Este não se mostrou tão eficiente para freqüências menores que 200 Hz, porém, 
seus resultados entre 200 e 2000 Hz são fortemente compatíveis com aqueles do ensaio. Da 
mesma maneira, o modelo diverge acima de 2 kHz. 
O novo modelo proposto, da mesma forma que seu modelo base, representa 
adequadamente a faixa entre 200 e 2000 Hz. Sugere-se aplicá-lo nas mesmas condições 
ensaiadas, sendo que sua extrapolação deve ser previamente avaliada. 
Acredita-se que as discrepâncias a partir de 2 kHz podem estar associadas a erros 
de medição ou até mesmo no processo de modelagem. 
7.1.6 SUMÁRIO DAS CONCLUSÕES 
Resumidamente, conclui-se deste trabalho que: 
• A escolha de um único modelo de excitação não é uma tarefa trivial; 
• a investigação experimental deve ser cuidadosamente conduzida; 
• o regime de ensaio deve compreender toda a faixa de interesse  
(Re = 2,1x107 ~ 2,9x107 / Strouhal = 5,1x10-2~6,0x10+2 / Mach = 0,43 ~ 0,63); 
• é importante utilizar dimensões reduzidas do microfone; 
• embora não comprovada, o desalinhamento do microfone foi maior do que o 
especificado; 
• deve-se manter os microfones próximos e aumentar a taxa de amostragem; 
• apenas ruído tonal interfere no espectro de pressão; 
• a adimensionalização facilita a compreensão dos resultados; 
• para a velocidade convectiva, ambas as técnicas de cálculo forneceram 
valores comparáveis entre si, próximos a 0,85; 
• a forma dos coeficientes de decaimento espacial de Efimtsov são 
apropriadas, porém suas constantes requerem ajustes. A direção 
circunferencial tem resultados maiores do que o previsto por Efimtsov e 
próximos aqueles identificados por Bull; 
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• a flutuação de pressão experimental encontra-se dentro do envelope 
formado por todos os modelos; 
• um novo modelo, baseado em Rackl & Weston, foi determinado e mostrou 
bons resultados, principalmente na faixa de maior energia (200 e 2000 Hz); 
• as otimizações melhoraram a representatividade dos modelos de flutuação; 
• ambas as representações, não-dispersiva e dispersiva, da velocidade 
convectiva apresentam resultados satisfatórios; 
• a modelagem de uma parte da fuselagem mostrou-se suficiente para os 
modelos numéricos; 
• a comparação da vibração mostrou boa correlação até a freqüência de 2 kHz 
(SEA e FEM); 
• discrepâncias a partir de 2 kHz podem estar associadas a erros de medição 
ou até mesmo no processo de modelagem. 
7.2 SUGESTÕES PARA TRABALHOS FUTUROS 
A complexidade e a importância do estudo da excitação turbulenta em estruturas 
aeronáuticas permitem que uma série de novas propostas de trabalhos surja para completar o 
conhecimento atual. Este item traz algumas sugestões de trabalhos futuros seguindo a mesma 
linha de pesquisa desta tese. 
No âmbito experimental, sugere-se que os ensaios tenham maior abrangência no 
que diz respeito às regiões de medição. Tomadas de pressão em diferentes pontos distribuídos 
na direção circunferencial podem revelar comportamentos particulares. No que diz respeito a 
aeronaves pequenas, esta consideração pode contribuir no mapeamento da flutuação de 
pressão em locais onde efeitos de aceleração são bem pronunciados. 
Quanto ao processamento de sinais, é aconselhado que a freqüência de 
amostragem seja de, no mínimo, o dobro do valor considerado para as mesmas configurações 
testadas neste trabalho. 
A utilização de microfones de menor diâmetro pode contribuir a minimizar erros 
devido à correção e até mesmo devido ao desalinhamento com a janela metálica. O 
desenvolvimento de transdutores apropriados para tal ensaio também é um campo a ser 
explorado. A utilização de um array com maior número de microfones pode vir a contribuir com 
novos resultados uma vez que permitirá entender melhor o comportamento das estruturas 
turbulentas sob distâncias maiores e menores, além do comportamento na direção 
circunferencial. 
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Buscando levantar curvas de influência do desalinhamento entre microfone e a 
janela em função de Strouhal, propõe-se investigar através de ensaios em túnel de vento sob 
condições controladas, mas também ensaios em vôo podem constatar os mesmos efeitos. A 
possibilidade de levantar estas curvas através de simulações transientes em CFD é passível de 
investigação utilizando-se modelos simplificados. 
Com relação às condições de vôo, pode-se realizar um estudo com aeronaves de 
pequeno porte que atinjam maiores velocidades a fim de comprovar os efeitos locais do 
escoamento em condições transônicas e sônicas.  
Com respeito ao processo de ajuste de parâmetros da camada limite, sugere-se 
realizar um procedimento de otimização que compute simultaneamente comparações de 
flutuação de pressão, correlação cruzada, coerência e vibração da fuselagem. Para tanto, é 
necessário fazer uso dos autovetores e autovalores modais da estrutura e acoplá-los ao 
carregamento dinâmico. 
Quanto processo de modelagem, pode-se utilizar na modelagem em FEM diferentes 
condições de contorno nas extremidades do domínio espacial buscando uma representação 
aleatória dos níveis de vibração médios encontrados em uma população de subsistemas 
semelhantes. 
Buscando estudar a divergência dos níveis de vibração para freqüências superiores 
a 2 kHZ, sugere-se realizar um estudo experimental para melhor detalhamento da estrutura 
bem como o levantamento dos níveis de amortecimento.  
Futuramente, com o avanço computacional e das técnicas de simulação, sugere-se 
realizar soluções transientes para capturar a flutuação de pressão em função do tempo e 
caracterizar a TBL através de modelagem puramente numérica. Nas análises CFD aqui 
realizadas, sugere-se que sejam incluídos os motores e a empenagem traseira. 
No intuito de estender a faixa de aplicação do modelo de TBL proposto, propõe-se 
investigar sua extrapolação a partir de simulações numéricas ou, se possível, através de 
ensaios em vôo. 
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